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Campanha da ANIMAL Contra as Touradas em Portugal 


Tourada, Não! Abolição! 


Conheça o Horror e a Perversão das Touradas em 
www.Animal.org.pt. 


Seja parte da Mudança. Junte-se à ANIMAL! 


Torne-se sócia/0 da ANIMAL e apoie a organização na defesa dos direitos dos animais. Inscreva-se através de 


socios(Danimal.org.pt. 


Junte-se ao Grupo de Activismo da ANIMAL. Inscreva-se enviando um e-mail em branco para 


activismo animal-subscribe()yahoogroups.com. 


Para mais informações, por favor contacte a ANIMAL através do e-mail info(danimal.org.pt ou visite o site www.animal.org.pt. 
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WELCOME TO THE EXTRAORDINARY REALM OF 
“SPACE TRAVELLERS!” 


Space Travellers has contacts around the globe - and out into the universe - which make it possible for you to go 
back stage of the greatest star-filled production in the history of man-kind. The stage, normally reserved for 
professionals and scientists, is set and the spotlight is on you! What will your adventure be? A walk in space? A week 
in orbit? Or are you a hardcore performer... rocketing up to the International Space Station to rub elbows with the 
stars? The choice is yours! 


Around the globe, whether it's Europe, Russia, South America, Japan, or in the United States, adventurous and 

curious humans are thirsty for a new kind of excitement. Are you the type to journey into the universe via an 

observatory in the Atacama Desert, or how about a jaunt in a Russian MiG - 31 fighter jet... out to the “Edge of 

Space?” Experience weightlessness with a group of friends in a parabola flight, or plan the trip you've dreamed of 

since you were a small child, standing under a vast, dark dome filled with stars so bright you were sure you could 

just reach out... farther..a little farther... until you touch the sky. Take off on a flight of your own... whatever your 
pleasure; we can meet your wants, needs, dreams and desires! 


lf it's the business of space travel you are interested in, we are experts in the field of 
promotion and booking. We can organize space-oriented events and fairs, from 
astronomy to flight experiences, and even space travel. Your participants and clients 
will be astonished when they find out what adventures await them! We have the 
products and services you need, and we can customize your logos and art work 
around our “12th Floor Adventures.” Market yourself world-wide with our marketing 
concepts. 


Space Travellers can offer you all of the products and promotional items you need, so 
that your presentation to the public is professional and exciting. We are space experts 
and we put our knowledge to work for you. We've done all of the research for you. In 
addition, we can handle all of your publicity for you: press releases professionally 
composed with your audience in mind, articles suitable for magazines and 
newspapers, and testimonials from our satisfied customer who have experienced 
space travel, flight experiences, and who have gained first-hand knowledge of 
astronomical sciences. 





We will work with you step-by-step to ensure your success and customer satisfaction. Give us the opportunity to 
become your partner in space travel. 


Those who came before us made certain that this country rode the first waves of the industrial revolution, the first 
waves of modern invention and the first wave of nuclear power. And this generation does not intend to founder in 
the backwash of the coming age of space. We mean to be part of it - we mean to lead it. - John F. Kennedy 


A Space Travellers oferece uma variada gama de actividades relacionadas com a aventura espacial desde programas orbitais 
e suborbitais, voos em caças a jacto, programas de voo de gravidade zero, treino de cosmonauta, e vários programas de 
visitas a centros espaciais. 


Para mais informações visite 


http://www.space-travellers.com/ 


Space Travellers & is the 
European liaison of the 





PACE 


FRONTIER 
FOUNDATION 





Advancing 
NewSpace 
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Missao Gaia 


Introdução e objectivos 


A missão Gaia é uma missão espacial global de astrometria. O seu objectivo é o de levar a cabo o maior e o mais preciso mapa 
tridimensional da nossa galáxia ao observar o número de estrelas sem precedente — mais de um milhar de milhões de estrelas. 


Missão 
A missão Gaia irá levar a cabo o censo de cerca de um milhar de milhões de estrelas na nossa galáxia. Irá monitorizar cada uma 
das suas estrelas alvo cerca de 70 vezes num período de cinco anos, determinando com precisão a sua posições, distâncias, 
movimentos, e alterações de brilho. Espera-se que a missão leve à descoberta de centenas ou milhares de novos corpos celestes, 
tais como planetas extra-selares e estrelas falhadas denominadas anãs castanhas. Dentro no nosso Sistema Solar, a Gaia deverá 
também identificar dezenas de milhares de asteróides. 


Os benefícios científicos adicionais incluem a detecção e caracterização de dezenas de milhares de sistemas planetários, um 
registo detalhado de objectos que variam desde um número enorme de corpos menores no Sistema Solar, até galáxias no 
Universo próximo, passando por cerca de 500.000 quasares distantes. Irá também fornecer novos testes da teoria geral da 
relatividade de Einstein. 


Em Órbita — Vol.8 - N.º 93 / Setembro de 2009 536 


Em Órbita 





O que tem de especial? 


A missão Gaia Irá ter em conta os princípios testados da missão Hipparcos da ESA para resolver um dos mais difíceis mas 
extremamente profundo desafio na astronomia moderna: para criar um mapa tridimensional extremamente preciso de mais de um 
milhar de milhões de estrelas ao longo da nossa galáxia e para além dela. Neste processo, a Gaia irá também elaborar um mapa 
dos movimentos das estrelas, que engloba a sua origem e subsequente evolução. Através de uma classificação fotométrica 
detalhada, a Gaia irá fornecer as propriedades físicas detalhadas de cada estrela observada: caracterizando a sua luminosidade, 
temperatura, gravidade, e composição elementar. Este enorme censo estelar irá fornecer os dados observacionais básicos para 
tentar resolver um grande número de problemas importantes relacionados com a origem, estrutura, e história evolutiva da Via 
Láctea. 


A Gaia Irá atingir estes objectivos ao medir repetidamente as posições de todos os objectos até uma magnitude de V= 20. A 
detecção dos objectos Irá garantir que as estrelas variáveis, super novas, fontes de energia, eventos de micro lentes, e planetas 
menores sejam todos detectados e catalogados até este limite. As precisões finais de 24 micro segundos de arco a magnitude 15, 
comparável à medição do diâmetro de um cabelo humano a uma distância de 1.000 km, irá fornecer precisões na distância de 
20% no centro galáctico, a 30.000 anos-luz de distância. 





A colheita científica da Gaia tem uma abrangência quase inconcebível e uma extrema importância. O seu principal objectivo é o 
de clarificar a origem e evolução da nossa galáxia, ao proporcionar testes de várias teorias de formação, e da formação das 
estrelas e sua evolução. Isto é possível dado que as estrelas de baixa massa vivem por períodos mais longos do que a actual idade 
do Universo, e assim retêm nas suas atmosferas um registo fóssil da sua origem. Os resultados da Gaia irão identificar as 
relíquias de destroços de acreção resultantes de movimentos de maré, sondar a distribuição da matéria negra, estabelecer a função 
de luminosidade para estrelas localizadas na zona pré-sequência principal, detectar e categorizar a rápida evolução das fases 
estelares, colocar limites sem precedentes na idade, estrutura interna e evolução de todos os tipos de estrelas, e classificar a 
formação estelar e o comportamento cinemático e dinâmico dentro do Grupo Local de galáxias. 


A missão irá localizar objectos exóticos em números colossais e quase inimagináveis: muito milhares de planetas extra-solares 
serão descobertos, e as suas detalhadas órbitas e massas serão determinadas; serão identificadas dezenas de milhares de anãs 
castanhas e anãs brancas; serão detectadas cerca de 20.000 super novas e os seus detalhes serão transmitidos para os 
observatórios no solo para serem levadas a cabo observações; os estudos relacionados com o Sistema Solar irão receber um 
impeto maciço através da detecção de muitas dezenas de milhares de novos planetas menores, e mesmo de novos objectos trans- 
neptunianos, incluindo Plutinos. Entre outros resultados da missão relevantes para a Física fundamental, a Gaia irá seguir o 
desvio da luz das estrelas devido à presença do Sol, ao longo de toda a esfera celeste, e assim observar de forma directa a 
estrutura do espaço-tempo. 


Veículo 


No seu «coração» a Gaia contém dois telescópios ópticos que podem determinar com precisão a localização das estrelas e dividir 
a sua luz num espectro luminoso para posterior análise. O observatório pode ser dividido em duas secções: o módulo de carga e o 
módulo de serviço. A carga consiste nos telescópios e em três instrumentos que focam a luz num plano focal comum. O módulo 
de serviço contém o sistema de propulsão e as unidades de comunicação, componentes essenciais que permitem ao observatório 
funcionar e enviar dados para a Terra. Por debaixo do módulo de serviço e do módulo de carga encontra-se o escudo solar e a 
montagem do painel solar. 


O módulo de carga está albergado no interior de uma estrutura geométrica semelhante a uma cúpula denominada «cobertura 
térmica». No interior estão dois telescópios, cada telescópio consiste em três espelhos rectangulares curvados, seguidos por um 
sistema de combinação de raios e dois espelhos planos para focar a luz das estrelas num plano focal comum. O espelho maior em 
cada sistema de telescópios tem um comprimento de 1,45 metros. O plano focal consiste em três diferentes zonas associadas com 
os Instrumentos astrométricos, fotométricos e espectroscópicos. Cada instrumento utiliza um conjunto de detectores electrónicos 
(CCD). O instrumento fotométrico utiliza prismas para criar uma distribuição espectral da luz recebida do telescópio. O 
instrumento espectroscópico usa uma grelha com prismas para dispersar a luz. 


Em Órbita — Vol.8 - N.º 93 / Setembro de 2009 537 


Em Órbita 





O instrumento astrométrico é dedicado à 
medição exacta das posições estelares e do 
seu brilho. O instrumento fotométrico irá 
medir as cores e o brilho de todas as 
estrelas. Esta é uma informação muito 
valiosa que os astrônomos 1rão utilizar para 
determinar os parâmetros físicos dos 
objectos celestes. O instrumento 
espectroscópico irá detectar se os objectos 
celestes se estão a mover em direcção a nós 
ou a afastarem-se de nós. Esta informação 
pode então ser combinada com a 
informação proveniente dos instrumentos 
astrométricos para nos dar uma imagem 
global de como um determinado corpo 
celeste se está a mover no espaço. 


Durante a sua vida, o observatório Irá rodar 
lentamente, varrendo a esfera celeste com 
os dois telescópios. À medida que os 
detectores medem repetidamente a posição 
de um objecto celeste ao longo de um 
número de anos, eles irão detectar, por 
exemplo, o movimento do objecto ao longo 
do seu campo de visão. 


Situado entre o escudo solar e o módulo de 
carga está o módulo de serviço. Será 
construído em alumínio, formado numa 
estrutura cónica e recoberto com painéis de 
fibra de carbono reforçada. No interior estarão alojados os sistemas de controlo de atitude, controlo, propulsão, comunicações, 
tratamento de dados, e fornecimento de energia, além de algumas unidades electrónicas para o módulo de carga. 





Espera-se que a Gaia comunique com a Terra durante, uma média de, oito horas por dia. Durante este tempo, irá transmitir os 
seus dados científicos e telemetria relacionada com os seus dados internos. Apesar do transmissor da Gaia ser fraco, será capaz 
de manter a transmissão de um fluxo extremamente elevado (cerca de 5 Mbit/s) a uma distância de 1,5 milhões de quilómetros. 
As estações terrestres mais potentes da ESA, as antenas com 35 metros de diâmetro em Cebreros — Espanha e Nova Norcia — 
Austrália, serão utilizadas para interceptar o fraco sinal transmitido pela Gaia. 


O observatório irá sempre apontar na direcção contrária à do Sol. Após o lançamento, irá abrir uma “saia” que tem duas funções. 
A primeira é a de escudo solar. Este irá colocar permanentemente na sombra os telescópios no módulo de carga e permite que as 
suas temperaturas baixem até -100ºC. Deste modo, a estabilidade dos telescópios e dos seus sistemas ópticos será mantida a 
níveis precisos. 


A outra função do escudo solar é a de gerar energia para o observatório. Como a pare inferior do escudo está sempre apontada 
para o Sol, a sua superficie será parcialmente coberta com painéis solares que geram electricidade a partir da luz do Sol. A “saia” 
é a única estrutura móvel na Gaia. Consistirá em doze painéis separados que estarão armazenados no lançamento. Uma vez no 
espaço, o veículo 1rá abrir estes painéis num disco aproximadamente circular com quase 10 metros de diâmetro. 


Viagem 
A Gaia será colocada numa órbita em torno do Sol a uma distância de 1,5 milhões de quilômetros para lá da Terra na direcção 


oposta à da estrela mãe. Esta localização especial, conhecida como L2, irá manter o mesmo ritmo que a órbita da Terra em torno 
do Sol — a Gaia 1rá operar desde esta posição. 


Esta posição no espaço oferece um ambiente térmico muito estável, uma eficiência observacional muito elevada (dado que o Sol, 
a Terra e a Lua estão atrás do campo de visão dos instrumentos) e um ambiente de radiação moderado. Está previsto um tempo 
de vida operacional de 5 anos. 
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História 
A missão Hipparcos da ESA excedeu todas as expectativas e catalogou mais de 100.000 estrelas com uma elevada precisão, e 


mais de 1 milhão de estrelas com uma precisão mais baixa. O Hipparcos era tão sensível que poderia ter medido o diâmetro de 
um cabelo humano a uma distância de 20 km. A missão produziu 16 volumes de dados. 


Entretanto, a tecnologia melhorou. Os detectores são melhores. O tratamento de dados, com o advento de processadores mais 
poderosos, oferece mais possibilidades. Os sistemas ópticos melhoraram com o advento da tecnologia de silício. 


Os cientistas aperceberam-se que outra missão poderia ser enviada para o espaço com similares objectivos de catalogação, mas 
com um retorno mais ambicioso. 


Uma nova missão poderia agora catalogar um milhar de milhões de estrelas. Teria a sensibilidade equivalente à medição do 
diâmetro de um cabelo humano a uma distância de 100 km e os 16 volumes de dados produzidos pelo Hipparcos seriam agora 
160.000 volumes, com uma prateleira entre Paris e Amesterdão. 


A missão sucessora da Hipparcos, Gaia, foi aprovada em 2000 como uma missão Cornerstone da ESA que será lançada por volta 
do ano 2011. 


Parcerias 


A Equipa Científica da Gaia (GST — Gaia Science Team) fornece apoio à ESA durante a fase de implementação da missão. Este 
comité é composto por doze pessoas que fornece apoio no desenho da carga e coordena as contribuições de outros conforme 
necessário. A composição reflecte a competência científica, mas também reflecte o envolvimento dos estados membros da ESA 
no projecto. 


Módulo de Carga 
Sumário 
A carga da Gaia consiste num único instrumento integrado com três funções principais. Nos desenhos iniciais da missão, as três 


funções estavam distribuídas em três instrumentos em separado. Agora as três funções estão integradas num único instrumento 
ao se utilizar telescópios comuns e um plano focal compartilhado: 


Il. O instrumento astrométrico (ASTRO) é dedicado às medições da posição angular das estrelas, fornecendo os cinco 
parâmetros astrométricos (o ASTRO é funcionalmente equivalente ao principal instrumento do Hipparcos): 
a. Posição estelar (dois ângulos) 
b. Movimento próprio (duas derivadas temporais da posição) 
c. Paralaxe (posição) 


2. O instrumento fotométrico 
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próximo do plano focal para as 
funções fotométricas e espectroscópicas, fornecendo a dispersão do espectro estelar ao longo do varrimento. Isto permite que 
ambas as funções tirem o benefício das duas direcções de observação e da grande abertura do ASTRO, e que possam operar em 
áreas do céu densamente populadas. O RVS é implementado como uma grelha, combinado com quatro lentes esféricas 
prismáticas. Isto permite que seja atingido o necessário valor de dispersão enquanto corrige a maior parte das aberrações do 
telescópio. 
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Desenho 
O desenho da carga é caracterizado por: 


e Um conceito de duplo telescópio numa estrutura comum e num plano focal comum. Ambos telescópios são baseados 
num desenho anastigmático de três espelhos (TMA — Three-mirror anastigmat). A combinação de raios é conseguida no 
espaço imagem com um pequeno combinador de raios, em vez do espaço objecto como era feito no observatório 
Hipparcos. Isto permite reduzir a massa do combinador de raios, simplifica a acomodação e elimina a ambiguidade 
direccional dos alvos detectados. 


e A utilização de materiais ultra estáveis de silicio-carbono (S1C) para os espelhos e para a estrutura do telescópio permite 
uma massa baixa, isotropia, estabilidade termoeléctrica e estabilidade dimensional num ambiente espacial. Isto permite 
garantir os requisitos de estabilidade para o ângulo básico entre dois telescópios com um controlo térmico passivo em 
vez de um controlo activo. 


e  Umsistema BAM (Basic Angle Measurement) altamente robusto. 
e Um grande plano focal comum compartilhado por todos os instrumentos. 


Sistema óptico 


O observatório Gaia contém dois telescópios idênticos, apontados em duas direcções separadas por um ângulo básico de 106,5º e 
fundidos num caminho comum na pupila de saída. O caminho óptico de ambos telescópios é composto por seis reflectores (MI — 
M6), os últimos dois dos quais são comuns (MS — M6). Ambos telescópios têm uma abertura de 1,45 m x 0,5 m e um 
comprimento focal de 35 m. Os elementos dos telescópios são construídos em torno de um banco óptico hexagonal com um 
diâmetro aproximado de 3 metros, que fornece o suporte estrutural. 





Apesar do desenho óptico ser totalmente reflectivo, somente baseado em espelhos, os efeitos de difracção nas aberrações 
residuais incluem desvios cromáticos sistemáticos das imagens de difracção e por consequência desvios das posições estelares 
medidas. Este efeito, usualmente negligenciado em sistemas ópticos, é também crítico para a missão Gaia. Estes deslocamentos 
cromáticos sistemáticos serão calibrados como parte das análises dos dados no solo utilizando informação de cor fornecida pela 
fotometria de cada objecto observado. 


Astrometria 


O principal objectivo do instrumento astrométrico (ASTRO) é o de obter medições precisas das posições relativas de todos os 
objectos que atravessam o campo de visão dos dois telescópios do observatório. Os dois campos de visão são combinados num 
único plano focal. 
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Durante a sua missão de cinco anos a Gaia Irá sistematicamente varrer o céu e irá obter aproximadamente 70 conjuntos de 
medições de posições relativas para cada estrela. Isto permite uma determinação completa dos cinco parâmetros astrométricos de 
cada estrela: dois especificando a posição angular, dois especificando o movimento próprio, e um — a paralaxe — especificando a 
distância da estrela. A missão de cinco anos de duração também permitirá a determinação de parâmetros adicionais, por exemplo 
aqueles relativos a binários orbitais, planetas extra-solares, e objectos do Sistema Solar. 


Ao medir os centróides instantâneos das imagens a partir dos dados enviados para o solo, a Gaia mede a separação relativa de 
milhares de estrelas simultaneamente presentes nos dois campos combinados. O veículo opera num movimento de constante 
varrimento, tal que um fluxo constante de medições angulares relativas é formado à medida que o campo de visão percorre o céu. 
Uma alta resolução angular (e por consequência uma alta precisão de posicionamento) na direcção de varrimento é conseguida 
pelo grande espelho primário de cada telescópio. As medições de grande angular fornecem uma alta rigidez para o sistema de 
referência resultante. 


Desenho 


O instrumento astrométrico (ASTRO) é composto pelos dois telescópios e por uma área de 62 CCD no plano focal, onde os dois 
campos de visão são combinados no campo astrométrico (AF). Os CCD são lidos individualmente em modo TDI (Time-Delayed 
Integration), sincronizado com o movimento de varrimento do satélite. Na prática, as estrelas que entram no campo de visão 
combinado passam primeiro ao longo da coluna dos CCD SM (Sky Mapper), onde cada objecto é detectado. A informação sobre 
a posição de um objecto e sobre o seu brilho é processada a bordo em tempo real para definir a região em torno do objecto para 
ser lida pelo CCD seguinte. 


Processamento de dados no solo 


O processamento de dados no solo à posteriori é uma tarefa complicada, ligando todas as medições relativas e transformando as 
medições de localização em coordenadas de pixéis em coordenadas angulares de campo através de uma calibração geométrica do 
plano focal, e subsequentemente para coordenadas no céu através de calibrações da atitude do instrumento e do ângulo básico. 


Outras correcções necessárias a serem levadas a cabo incluem aquelas necessárias para os efeitos ópticos (desvios cromáticos 
sistemáticos e aberrações) e efeitos relativísticos gerais (desvio da luz devido ao Sol, devido aos grandes planetas menos as suas 
luas, e devido aos asteróides mais maciços). 


Precisão 


A precisão das medições depende do tipo de estrela e baseia-se na estabilidade do ângulo básico de 106,5º entre os dois 
telescópios. O ângulo é monitorizado pelo sistema BAM (Basic Angle Monitoring). 


A tabela seguinte mostra a performance astrométrica (erro de paralaxe). 


Tipo estelar Vmag o (ID as 
<10 o) 
B1IV 15 2 
20 <300 
<] 


15 <24 
20 <300 
7 
15 <12 
20 <100 





Fotometria 


O fotómetro irá medir a distribuição da energia espectral (SED) de todos os objectos detectados. Isto irá servir dois objectivos: 


e A partir das medições SED, são derivadas as quantidades astrofísicas tais como a luminosidade, temperatura efectiva, 
massa, idade, e composição química; 


e De forma a se conseguir os requisitos da performance astrométrica, as posições medidas do centróide devem ser 
corrigidas para desvios cromáticos sistemáticos introduzidos no sistema óptico. Isto só é possível com o conhecimento 
da distribuição da energia espectral de cada alvo observado nos comprimentos de onde cobertos pelos CCD do principal 
campo astrométrico (cerca de 320 — 1.000 nm). 
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Desenho 


O fotómetro (tal como o espectrômetro) está junto com a função astrométrica, usando as mesmas grandes aberturas de recolha 
dos dois telescópios. A função do fotómetro é conseguida ao se utilizar duas ópticas de baixa dispersão localizadas no caminho 
comum dos dois telescópios: um para os comprimentos de onda curtos (BP — Blue Photometer: 320 — 660 nm) e outro para os 
comprimentos de onda longos (RP — Red Photometer: 650 — 1.000 nm). 


O desenho de base usa somente um elemento prismático em sílica fundida para cada fotômetro, para dispersar a luz recolhida ao 
longo do varrimento antes da detecção. 


Os prismas estão localizados na posição mais próxima possível do plano focal, para assim facilitar a fixação mecânica e reduzir 
as áreas de sombra. Ambos prismas estão fixos ao radiador CCD em forma de caixa em frente do conjunto de detectores. Ambos 
fotômetros, BP e BR, têm um conjunto de CCD dedicados que cobrem a totalidade do campo astrométrico na direcção ao longo 
do varrimento. 


Precisão 


A resolução espectral é uma função do comprimento de onda em resultado da curva de dispersão natural da sílica fundida; a 
dispersão é maior em comprimentos de onda curtos. 


Os dispersadores BP e BR serão desenhados de tal maneira que o espectro BP e BR tenham tamanhos similares (na ordem dos 30 
pixel). Os espectros BP e BR serão combinados na direcção perpendicular ao varrimento; não se prevê uma combinação ao longo 
do varrimento. Para as estrelas mais brilhantes, estão previstas janelas de resolução de um único pixel, em combinação com 
portas TDI. 


O erro de magnitude standard para todo o céu no final da missão irá depender do tipo de estrela, magnitude e banda de 
comprimento de onda e irá ser tipicamente dentro do limite de 10-200x10* em magnitude. 


Espectrometria 
Objectivos 


O principal objectivo do Radial Velocity Spectrometer (RVS) da Gaia é a aquisição de velocidades radiais. Estas velocidades 
determinadas na linha de visão complementam as medições de movimentos fornecidas pelo instrumento astrométrico. Para este 
fim, o Instrumento irá obter espectros na banda de comprimentos de onda entre os 847 nm e os 874 nm com uma resolução de 
11.500. 


O limite de comprimentos de onda do RVS foi seleccionado para coincidir com os picos de distribuição de energia das estrelas 
do tipo G e K que são os mais abundantes nos alvos RVS. Para estes tipos de estrelas, o intervalo de comprimentos de onda do 
RVS mostra, para além de muitas linhas fracas devido ao Fe, Si e Mg, três linhas de cálcio fortemente 1onizado (a cerca de 849,8; 
854,2 e 855,2 nm). As linhas neste tripleto permitem que as velocidades radiais sejam derivadas, mesmo em modestos rácios 
sinal / ruído. Em tipos de estrelas mais jovens, o espectro RVS pode conter linhas fracas tais como Ca II, He I, He II, e NI, 
apesar de serem geralmente dominadas pelas linhas de Hidrogénio Paschen. 


Desenho e operações 


O instrumento RVS é um espectógrafo de infravermelhos próximos, de média resolução e de campo integral, que dispersa a luz 
que entra no seu campo de visão. Está integrado com as funções astrométricas e fotométricas e usa os dois telescópios comuns. 
Opera nos comprimentos de onda de 847 nm a 874 nm, e tem uma resolução (R = A/AA) de cerca de 11.500. 


O RVS utiliza a função Sky Mapper para detecção dos objectos e confirmação. Os objectos serão seleccionados para a 
observação pelo RVS tendo por base as medições levadas a cabo ligeiramente mais cedo no fotómetro RP. A luz proveniente dos 
objectos a partir de duas direcções de observação dos dois telescópios é superimposta nos CCDs do RVS. 


A dispersão espectral dos objectos no campo de visão é conseguida ao se utilizar um módulo óptico localizado fisicamente entre 
o último espelho do telescópio (M6) e o plano focal. Este módulo contém uma grelha e quatro lentes dióptricas, prismáticas e de 
sílica que corrigem as principais aberrações do campo situado fora do eixo do telescópio. O módulo RVS tem uma unidade de 
magnificação o que significa que o comprimento focal efectivo do RVS é igual a 35 metros. 


A imagem seguinte mostra a localização do módulo óptico do RVS e dos detectores (imagem EADS Astrium). 


Em Órbita — Vol.8 - N.º 93 / Setembro de 2009 543 


Em Órbita 










| Astrometric 
Red & blue | file 
photometer 
detectors Sky mapper 


BAM & WFS 


RvS MEM 4 
detectors " / beam combiner 
Photometer 
prismas 
RvS grating 
and afocal 


figld corrector 


vs & ME 
fold mirrors 


A dispersão espectral é orientada na direcção ao longo do varrimento. Um filtro restringe a leitura do RVS nos comprimentos de 
onda desejados. 


A parte RVS do plano focal do observatório contém 3 filas de CCD e 4 colunas de CCD. Cada fonte será tipicamente observada 
durante aproximadamente 40 trânsitos do campo de visão no período de 5 anos da missão. No céu, as filas de CCD RVS estão 
alinhadas com as filas de CCD astrométricos e fotométricos; a semi-simultaneidade dos dados de trânsitos astrométricos, 
fotométricos e espectroscópicos será vantajosa para a análise da variabilidade, aletas científicos, espectroscopia de sistemas 
binários, etc. Todos os CCD RVS são operados em modo TDI. 


O espectro RVS será combinado no varrimento do céu. Todos os espectros únicos dos CCD deverão ser transmitidos para o solo 

sem qualquer pré-processamento a bordo. Para as estrelas brilhantes, são previstas janelas de um único pixel, possivelmente em 

combinação com as portas TDI. Prevê-se que o RVS seja capaz de atingir densidades de objectos no céu de até 40.000 objectos 
o 

grau”. 


Processamento de dados no solo 


As velocidades radiais serão obtidas por correlação cruzada entre o espectro observado com um template ou com uma máscara. 
Uma estimativa inicial dos parâmetros atmosféricos de fonte derivada dos dados astrométricos e fotométricos, será utilizada para 
seleccionar o template ou máscara mais apropriada. São previstos melhoramentos 1terativos deste procedimento. Para estrelas 
mais brilhantes do que a 15º magnitude, será possível derivar as velocidades radiais a partir dos espectros obtidos durante um 
único trânsito do campo de visão. Para estrelas mais fracas, até 17º magnitude, uma soma precisa dos cerca de 40 trânsitos 
recolhidos durante a missão irá permitir a determinação da velocidade radial média. 


Os parâmetros atmosféricos serão extraídos dos espectros observados ao se comparar com um registo de espectros de estrelas de 
referência utilizando, por exemplo, métodos de distância mínima, análise dos principais componentes, ou por aproximação por 
redes neurais. A determinação dos parâmetros fonte irá também ter por base a informação recolhida por outros dois instrumentos: 
os dados astrométricos irão constringir as gravidades nas superfícies, enquanto que as observações fotométricas irão fornecer 
informação sobre muitos parâmetros astrofísicos. 
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Plano focal 


O plano focal da Gaia será o maior alguma vez desenvolvido, com 106 CCD, um total de quase 1 Giga pixel e com uma 
dimensão física de 0,5 m x 1 m. A montagem do plano focal é comum a ambos os telescópios e serve cinco funções principais 
(em ordem de ocorrência): 


e Osensor de frente de onda (WFS) e o monitor de ângulo básico (BAM); 


e O Sky Mapper (SM), que detecta de forma autónoma os objectos que entram nos campos de visão e comunica os 
detalhes dos trânsitos estelares para os CCD subsequentes; 


e  Oprincipal Astrometric Field (AF), dedicado às medições astrométricas; 


e Os fotômetros BP e BR, que fornecem medições espectroscópicas de baixa resolução para cada objecto dentro dos 
limites de comprimentos de onda 320 — 660 e 650 — 1.000 nm, respectivamente. 


e O Radial-Velocity Spectrograph (RVS), registando os espectros de todos os objectos mais brilhantes do que a 17º 
magnitude. 


Os 106 detectores são distribuídos pelo plano focal da seguinte forma: 


Metrologia e alinhamento 2 Sensores de frente de onda (WFS), 2 CCD de monitorização do ângulo 


básico (BAM). 


8x7,1x6 
Fotometria (BP, BR) 7 Azuis e 7 Vermelhos 


A imagem seguinte mostra a disposição do conjunto de CCD. Os dois campos de visão dos dois telescópios são mapeados no 
conjunto, com os objectos observados a atravessar o plano focal na direcção +yma a uma velocidade constante de 600”/s. 
(Imagem: EADS Astrium). 


Astrometria (AF) 
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Sequência observacional no plano focal 


Cada objecto que atravesse o plano focal é primeiramente detectado pelo SM1I ou SM2. Estes detectam respectivamente os 
objectos somente dos telescópios 1 ou 2. Isto é conseguido ao se utilizar uma máscara que é colocada na imagem intermédia de 
cada telescópio na direcção perpendicular ao varrimento (paralela à coluna de detectores). 


De seguida, uma janela circundante é alocada ao objecto e é propagada através dos CCD seguintes da fila à medida que o objecto 
observado atravessa o plano focal. 


O objecto é confirmado pelos detectores na primeira coluna do campo AFI (Astrometric Field 1) para eliminar falsas detecções 
(raios cósmicos). 


O objecto cruza então progressivamente as próximas oito colunas AS, seguindo-se os detectores BP, RP e RVS. O sistema de 
controlo de atitude preciso do observatório proporciona a posição dos objectos observados em relação ao tempo, o que é utilizado 
para operar os detectores ao longo da linha do modo de observação usando as janelas referidas. Isto reduz o ruído de leitura para 
alguns electrões. 


O tempo nominal de integração por CCD é de 4,42 segundos, correspondendo a 4.500 pixel ao longo do varrimento. Para 
objectos brilhantes e saturantes, o tempo de integração em AFI — AF9, BP e RP é reduzido ao se activar portas electrónicas TDI 
no detector durante um curto período correspondente à janela da estrela brilhante. O propósito das portas TDI é o de baixar o 
número efectivo de pixéis ao longo do varrimento. Estão disponíveis doze portas no detector e isto permite a optimização da 
recolha do sinal para estrelas brilhantes com o minimo desperdício de estrelas menos brilhantes. 


Características dos CCD 


Todos os CCD têm o mesmo formato e são derivados do desenho e2v Technologies, tendo uma grande área, iluminação 


posterior, e dispositivos “full-frame”. São operados em modo TDI (Time Delay Integration) com um período de TDI de 982,5 us. 


Tamanho do pixel ao longo do varrimento 
Tamanho do pixel perpendicular ao varrimento 


Número de pixel ao longo do varrimento 
Número de pixel paralelamente ao varrimento 
Temperatura operacional 





Construção do plano focal 
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assinala o exterior do observatório. 
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Processamento de dados 
Referência temporal 


A medição da localização das estrelas é levada a cabo procedendo-se à detecção do trânsito e da medição do tempo, o que 
necessita de uma datação muito precisa dos trânsitos desses objectos. Para este propósito, uma unidade CDU (Clock Distribution 
Unit) fornece todos os sinais de temporização necessários para a marcação de amostras de vídeo e correlação da escala de tempo 
no solo. Todos os sinais são gerados tendo como base um relógio atómico de Rubídio a 10 MHz. 


Correlação temporal 


Para além da técnica clássica de correcção, é proposto que seja levada a cabo uma correlação a bordo entre o tempo a bordo e o 
tempo UTC, utilizando-se um processo de duas vias. Esta técnica permite cancelar os atrasos simétricos de origem 10nosférica ou 
troposférica, ou atrasos de origem relativística. Esta performance de correlação é independente da órbita. 


Processamento de carga a bordo 


O sistema PDHS (Payload Data Handling System) é implementado como um conjunto de 7 unidades VPU (Vídeo Processing 
Units) — uma para cada fila de detectores no plano focal — alimentando uma memória única de 800 Gbit. A parte de 
processamento do PDHS tem uma arquitectura modular que segue a arquitectura da construção do plano focal e favorece a 
acomodação. No caso de falha de um canal, isto teria pouco impacto na performance científica. 


Os algoritmos de processamento de dados a bordo permitem a realização de computações em tempo real, sem buffering de dados. 
A partilha de hardware e software permite uma total flexibilidade e os algoritmos podem ser modificados durante a missão após 
os primeiros resultados. 


Metrologia 


Um mecanismo estático com cinco graus de liberdade é implementado atrás dos espelhos secundários de ambos os telescópios 
(baseado no desenho anastigmático de três espelhos) para garantir a performance óptica em órbita e cancelar os erros residuais 
estáticos devido a micro distúrbios e libertação gravítica. 


O sistema BAM (Basic Angle Monitoring) consiste de um interferômetro Fizeau, medindo flutuações no ângulo básico entre os 
dois telescópios. 


Módulo de serviço 
Sumário 
Módulo de Serviço Mecânico 


O módulo de serviço mecânico é optimizado para garantir a estabilidade do ângulo básico, necessário para se atingir os requisitos 
científicos. E composto por um escudo solar plano e uniforme que impede a iluminação solar do observatório — e 
especificamente do módulo de carga (PLM) — durante a missão nominal. A cobertura térmica que engloba o PLM permite uma 
protecção adicional dos instrumentos científicos. 


A principal estrutura do veículo tem uma forma cônica 
hexagonal. E uma estrutura de painéis “em sanduíche” com 
placas de plástico de fibra de carbono reforçado (CFRP), e 
um cone central que suporta os tanques de propolente. 


Li-lom Power 4 Band 
Battery Electronics Iraonsponders 


SREM 
Star 


cn Também contém um sistema de controlo térmico passivo e 
POCKEFS 


activo, bem como os motores do sistema de propulsão 
química e o sistema de micro-propulsão completo. 


Módulo de Serviço Eléctrico 


O desenho do módulo de serviço eléctrico (imagem ao lado 
cortesia EADS Astrium) tem como condutor a performance 
científica (as leis do controlo de atitude com a hibridação da 
detecção estelar e das medições da carga, alto fluxo de 
telemetria de dados, e regulação de energia para estabilidade 
térmica). Alberga as unidades de AOCS, o subsistema de 
comunicações, o computador central e o subsistema de 
Phased Array Antenna Central Computer tratamento de dados, e o subsistema de energia). 
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Controlo térmico 


Um escudo solar desdobrável com um óptimo comportamento termodinâmico, fabricado com uma multicamada de folhas de 
1solador, está colocado no módulo de serviço e dobrado contra o módulo de carga durante o lançamento. Após a separação da 
Gaia do último estágio, o escudo solar é desdobrado em torno do painel solar fixo no mesmo plano. 


Uma manta térmica cobre a carga, oferecendo assim uma protecção extra contra os micrometeoritos e a radiação. 


O controlo térmico altamente estável é na sua maior parte passivo e é conseguido através de uma superfície óptica de material 
reflector, folhas isoladoras com multicamadas nas faces exteriores do modulo de serviço, e uma cavidade pintada de negro, 
suplementada por aquecedores onde necessário. A estabilidade térmica é garantida por um ângulo solar constante e evitando-se, 
o tanto quanto possível, os ciclos de activação e desactivação de qualquer aparelho durante a operação nominal do observatório. 


Energia eléctrica 


O satélite está equipado com um painel solar de alta eficiência células de Gálio-Arsénio de tripla junção com uma área de 12,8 
m2, dos quais 7,3 m2 encontra-se na forma de um painel solar fixo e 5,5 m2 é coberto por seis painéis mecanicamente ligados à 
montagem do escudo solar desdobrável. 


Para o lançamento, o pamel solar desdobrável está dobrado contra o módulo de carga. Durante a fase LEOP, a energia é 
fornecida por uma bateria de Lítio de 60 Ah. 


O fornecimento óptimo de energia durante todas as fases da missão é garantido por um controlo de energia e por uma unidade de 
distribuição com detecção do ponto máximo de energia. 


Propulsão 


Após a injecção na órbita de transferência para L2 pelo foguetão lançador, é utilizado um sistema de propulsão químico de bi- 
propolente (8 x 10 N) para a fase de transferência. Irá cobrir a aquisição de atitude, controlo de rotação, correcções de trajectória, 
injecção em L2, e modo de segurança. 


Após chegar a L2, um conjunto redundante de motores de micro-propulsão irá controlar a rotação e os movimentos de precessão. 
A manutenção regular da órbita será levada cabo ao utilizar os motores de propulsão química. 


O desenho da Gaia é totalmente compatível tanto com o FEEP ou com sistemas de micro-propulsão por gás. 
Controlo de órbita e atitude 
O subsistema AOCS é caracterizado por: 
e Controlo de precisão nos três eixos espaciais; 
e  Oinstrumento ASTRO é utilizado para determinação precisa durante o modo operacional de orientação fina; 


e E utilizado um giroscópio de alta precisão para as transições rápidas eficientes durante o modo operacional de 
orientação fina; 


e Modos de voo inicial e de segurança; 


e Três sensores de aquisição solares e um giroscópio irão providenciar estabilização em torno do eixo de rotação durante a 
fase de transição para L2; 


e Um sensor para o campo de visão estelar juntamente com a utilização dos mapas do céu do instrumento principal para 
controlo dos três eixos espaciais ma fase operacional. 


Controlo de órbita e atitude 
O subsistema AOCS é caracterizado por: 


Para a telemetria e telecomando, serão utilizadas ligações de recepção e de transmissão com a antena de baixo ganho e uma 
antena omnidireccional. 


A transmissão em banda X da telemetria científica é baseada num conjunto de antenas acomodadas no painel inferior do módulo 
de serviço. A antena de alto ganho é utilizada a quando dos períodos de visibilidade das estações terrestres durante cerca de oito 
horas por dia. 


O controlo nominal do veículo durante a missão será levado a cabo off-line — os contactos entre o Centro de Controlo da Missão 
no ESOC e o satélite, excepto para a recolha de telemetria de manutenção e de carga, será primeiramente utilizado para pré- 
programação das funções das operações autônomas no veículo e para recolha de dados científicos. 
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Tratamento de dados 
O subsistema de gestão de comandos e de dados é caracterizado por: 
e Um computador central ERC-32 e unidades de input / output para um desenvolvimento eficiente do software; 
e Dois disjuntores de dados MIL-STD-1553 B: um para o módulo de carga e outro para o módulo de serviço; 
e Ligações de dados Space Wire para os dados de alta-velocidade; 


e Arquitectura FDIR com o objectivo de preservar a integridade da carga, com autonomia para uma maior 
disponibilidade. 


Orbita / Navegação 
O observatório Gaia será lançado desde o CSG Kourou por um foguetão 14414 Soyuz-2/Fregat. A fase de lançamento e órbita 
inicial (LEOP - Launch and Early Orbit Phase) terá uma duração típica de dois dias. Inicialmente o conjunto Fregat / Gaia será 
colocado numa órbita preliminar, após a qual uma única queima do estágio Fregat irá injectar o observatório numa trajectória de 
transferência para o ponto Lagrange L2. Esta fase também cobre a configuração inicial e a estabilização do veículo. 


Á fase LEOP segue-se a fase de comissionamento em órbita, durante a qual são levadas a cabo todas as operações que permitam 
a preparação da fase operacional. Em particular, todas as funções científicas são testadas intensivamente e calibradas, incluindo a 
micro-propulsão e carga. Esta fase termina com a inserção na órbita operacional em torno de L2 e inclui, eventualmente e se 
necessário, alguma correcção orbital. Após o comissionamento final e calibração, o observatório está pronto para iniciar a fase 
operacional de 5 anos que pode ser prolongada por um ano. 


Órbita operacional 


A Gaia Irá operar numa órbita do tipo Lissajous em torno do ponto L2 do sistema Sol — Terra, que está localizado a 1,5 milhões 
de quilômetros da Terra na direcção contrário à do Sol. Esta órbita não é influenciada por eclipses da Terra. O período orbital é 
de cerca de 189 dias e o tamanho da órbita é de tipicamente 340.000 x 90.000 km. 


Esta localização no espaço oferece um ambiente térmico muito estável, uma eficiência observacional muito eficiente (dado que o 
Sol, a Terra e a Lua estão atrás do campo de visão dos instrumentos) e um ambiente de baixa radiação. O mapeamento 
minterrupto do céu terá lugar durante a fase operacional da missão. 


Princípio observacional 


A Gaia tem por base o conceito astrométrico global 
demonstrado com sucesso pela missão Hipparcos. Este 
princípio de medição baseia-se na observação sistemática 
e repetida das posições da estrela em dois campos de 
visão. Para este propósito, o observatório é feito rodar a 
um ritmo angular de 1º por minuto em torno do seu eixo 
perpendicular aqueles dois campos de visão, e assim 
Precession of the 7 | | descreve um círculo no céu a cada 6 horas. Com um 
spinaxisinbódays + | ângulo básico de 106,5º a separar os campos de visão 
| | astrométricos, os objectos transitam no segundo campo 
de visão 106,5 minutos após terem cruzado o primeiro 
campo. 


Satellite spin axis 


Line of sight 1 


O eixo de rotação do observatório faz um ângulo de 45º 
com a direcção do Sol. Isto representa o ponto óptimo 
entre os requisitos da astrometria — que necessita de um 
grande ângulo — e os limites de implementação — tais 





Eiigrrad a. 8 À como o sombreamento da carga e a eficiência dos painéis 

great circles Ê 

R solares. Este eixo de varrimento descreve um lento 
Line of sight 2 movimento de precessão em torno da direcção Sol — 


Terra, com um período médio de 63,12 dias. Isto permite 
a definição da lei de varrimento ser independente da posição orbital em torno de L2. 


Em algumas regiões do céu, tal como na Janela de Baade, na Ômega Centauri ou outros conjuntos globulares, a densidade de 
estrelas excede em 750.000 por ângulo quadrado a capacidade de armazenamento dos processadores de bordo. Nestes casos, uma 
lei de varrimento modificada pode ser seguida temporariamente de forma a aumentar o número de trânsitos sucessivos nestas 
regiões. 
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Voo espacial tripulado 





S71S-127 
“Completing Kibo and Fulfiling Japan's Hope ofa Out of This World Space Laboratory” 


A tripulação da missão STS-127 chegou ao Centro Espacial 
Kennedy no dia 8 de Junho. A sua presença e o Início da 
contagem decrescente, às 1200UTC do dia 10 de Junho, 
eram os melhores sinais de que tudo corria bem na 
plataforma de lançamento onde se encontrava o vaivém 
espacial OV-105 Endeavour. A carga útil já se encontrava 
no seu sítio e os preparativos avançavam em direcção ao 
momento do lançamento, previsto para as 11:17UTC do dia 
13 de Junho. A direcção do programa não havia informado 
de qualquer problema e os sete astronautas estavam prontos 
para partir para a estação espacial internacional. A 
contagem decrescente, que se iniciou a T-43 horas, teria 
várias paragens para resolver qualquer problema. Porém, o 
Endeavour não poderia ser lançado no momento previsto 
devido ao aparecimento de uma fuga de hidrogénio no 
sistema de purga que elimina o excesso deste no tanque 
exterior e que o leva para longe da zona de lançamento. O 
problema, que já havia acontecido na missão STS-119, 
obrigou a adiar o lançamento em pelo menos 96 horas. A 
fuga acabou por ser resolvida com a troca da junta, apesar 
de não se ter descoberto exactamente a origem do problema. 
Durante o último lançamento, não surgiu qualquer 
dificuldade em relação à reparação, mas neste caso a fuga 
voltou a acontecer. Se o problema fosse resolvido, o 
Endeavour poderia ser lançado a partir de 17 de Junho, mas 
existia um conflito de disponibilidade das instalações 
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terrestres dado que a NASA tinha previsto lançar a missão 
LRO/LCROSS. 


De facto o Endeavour teve de aguardar pela nova 
oportunidade de lançamento dado que a data de 17 de Junho 
teve de ser abandonada devido à reparação das fugas de 
hidrogénio. A reparação com a troca das juntas no sistema 
pareciam dar sinais positivos a temperaturas normais, mas 
quando se iniciou o abastecimento do tanque exterior de 
combustível do Endeavour (com um ligeiro atraso devido à 
ocorrência de uma tempestade local) e se procedeu ao 
acondicionamento térmico das condutas, a fuga de 
hidrogénio voltou a aparecer. Foram levados a cabo 
trabalhos na válvula correspondente, mas rapidamente foi 
evidente que a falha não pode ria ser resolvida a tempo. A 
direcção do programa decidiu adiar então o lançamento. 
Mesmo que a reparação da fuga fosse rápida, a preferência 
devia agora ser dada à missão lunar e o tempo necessário 
para reconfigurar a instalações de terra após o seu 
lançamento não permitia ao Endeavour voar antes do fecho 
da janela de lançamento de Junho. 
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O lançamento do Endeavour foi asssm adiado para a 
próxima janela de lançamento que se abria a 11 de Julho, 
adicionando um atraso notável nas missões posteriores. As 
últimas investigações dos engenheiros indicavam que a fuga 
de hidrogénio se deve a um mau alinhamento da placa que 
une a conduta de purga com o tanque exterior de 
combustível. Os técnicos fizeram medições, desmontaram a 
estrutura e voltaram a realinhá-la, e procederam à instalação 
de novas juntas e prepararam-se para novos testes. 


Os testes de abastecimento acabaram por ser um êxito total 
e os técnicos não acharam qualquer fuga de hidrogénio. O 
teste foi levado a cabo a 1 de Julho e teve uma duração de 
três horas. Durante esse tempo teve-se o cuidado de 
observar com extrema atenção qualquer sinal de fuga de 
hidrogénio gasoso, sem que alguma fosse detectada. Foram 
utilizados vários sensores para medir as concentrações de 
hidrogénio, tendo só detectado pequeníssimas quantidades 
que costuma ser habituais (12 partes por milhão). Assim, e 
se as análises posteriores não o impedissem, a NASA daria 
luz verde para o lançamento do Endeavour na próxima data 
disponível: 11 de Julho., com o início da contagem 
decrescente a & de Julho. Dado que estava previsto o 
lançamento de um veículo de carga russo a 24 de Julho, o 
Endeavour teria só uma pequena margem de quatro dias a 
partir do dia 11 de Julho para proceder com o lançamento, 
caso contrário teria de aguardar até ao dia 27, acumulando- 
se assim outro atraso. O lançamento do vaivém espacial 
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OV-104 Atlantis, cujo lançamento estava previsto para 
o dia 12 de Novembro, poderia ver-se adiado para 
princípios de Dezembro. No entanto, os técnicos 
encontraram outras dificuldades com este veículo. 
Durante a sua última missão, uma pequena peça que 
serve para fixar uma luz de trabalho começou a flutuar 
pela cabina e acabou encaixada entre uma das janelas e 
a estrutura da cabina, acabando por fixar mais a peça 
contra a janela dificultando a sua extracção. Isto foi 
conseguido voltando a pressurizar a cabma e 
arrefecendo a zona afectada. Os técnicos analisaram o 
estado da janela, pois caso esta tivesse ficado 
danificada teria de ser substituída o que implicaria 
mais um atraso adicional que poderia ser de seis 
meses. 


Os sete astronautas da missão STS-127 regressavam à 
Florida a 7 de Julho a bordo de um avião Gulfstream 
procedente de Houston. Enquanto se levavam a cabo 
os últimos preparativos, a NASA estava confiante de 
que seria desta vez que conseguiria lançar o Endeavour 
para a estação espacial internacional. A contagem 
decrescente começaria a T-43 horas no dia 8 de Julho e 
o lançamento estava previsto para ter lugar as 
23:39UTC do dia 11. Porém, a NASA teve mais uma 
vez de adiar o lançamento nos dias 11 e 12. À 10 de 
Julho uma forte tempestade eléctrica fez com que 
vários raios caíssem sobre a plataforma de lançamento 
e a agência decidiu suspender a contagem decrescente 
e ordenar aos técnicos que levassem a cabo uma 
revisão dos sistemas eléctricos. Tal revisão teria uma 
duração de 24 horas e seria impossível o lançamento 
no dia 11 tal como estava previsto. Até 11 raios caíram 
dentro de um perímetro de 500 metros em torno da 
plataforma de lançamento, incluindo alguns sobre ela. As 
estruturas da plataforma estão porém bem protegidas e não 
se encontraram danos. Nas horas seguintes as condições 
atmosféricas não melhoraram e a NASA teve de adiar de 
novo o lançamento devido a nuvens que cobriam a pista de 
aterragem do vaivém espacial. O lançamento poderia agora 
ter lugar às 23:51IUTC do dia 13 de Julho. Mas mais uma 
vez a meteorologia não colaborou no final da contagem 
decrescente e o lançamento foi de novo adiado. As nuvens e 
as tempestades eléctricas nas proximidades, violaram as 
regras de segurança e a NASA adiava de novo a partida do 
Endeavour. A próxima tentativa teria lugar às 22:03UTC do 
dia 15 de Julho, quando as previsões eram melhores (apenas 
40% de probabilidades da ocorrência de mau tempo). 
Apesar das tempestades e do mau tempo em geral, o céu da 
Florida viu-se sem nuvens a tempo de permitir o 
lançamento do Endeavour que ocorreu às 22:03UTC. Oito 
minutos mais tarde a missão STS-127 (ISS-2J/A) entrava 
numa órbita preliminar, a qual foi mais tarde ajustada. 
Procedeu-se então à abertura das portas do porão de carga e 
a tripulação iniciou as comprovações de rotina relacionadas 
com o estado do vaivém espacial. 


551 


Em Órbita 


Em Órbita — Vol.8 - N.º 93 / Setembro de 2009 





Em Órbita 

















A ascensão orbital foi, como é hábito, seguida por câmaras 
a bordo e as imagens mostraram uma inusual quantidade de 
episódios de desprendimento do que parecia ser gelo e 
espuma 1soladora do tanque exterior de combustível líquido. 
A NASA não se mostrou particularmente preocupada, mas 
mais tarde iria examinar o vídeo com toda a atenção. As 
condições de iluminação foram melhores que durante a 
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maioria dos lançamentos anteriores, alguns dos quais foram 
realizados à noite, pelo que é de certa maneira normal que 
se tenham podido visualizar mais desprendimentos. A 
observação atenta das superfícies do Endeavour durante as 
horas seguintes, permitiria determinar se havia produzido 
algum tipo de dano. 


Para além dos astronautas, o vaivém espacial transportava 
mais duas peças relacionadas com o segmento japonês do 
complexo orbital (o Kibo Exposed Facility e o Kibo ELM 
Exposed Section), asssm como um par de pequenos 
satélites. 


Depois do primeiro período de descanso, os astronautas do 
Endeavour dedicaram o seu primeiro dia completo em 
órbita a rever o estado das superfícies de protecção térmica. 
Antes, o vaivém espacial activou os seus motores de 
manobra para ajustar a sua órbita e situar a sua trajectória 
em direcção da estação espacial internacional. Também 
foram levados a cabo preparativos sobre esta manobra, 
como a instalação da câmara que facilitaria a manobra de 
acoplagem e a extensão do anel do sistema de acoplagem, 
além da revisão dos instrumentos auxiliares. Christopher 
Cassidy, Tomas Marshbum, David Wolf, Timothy Kopra e 
Julie Payette, seriam os astronautas que se ocupariam de 
operar o braço robot do Endeavour, uni-lo ao sistema 
OBSS e utilizá-lo para a inspecção do escudo térmico. A 
revisão, que duraria 5 horas, efectuar-se-ia com muita 
calma e detalhe. Durante a noite, os técnicos na Terra, 
estudaram o vídeo do lançamento e sobretudo as 
fotografias do tanque exterior de combustível líquido 
obtidas pelos astronautas e que mostravam danos na 
espuma isoladora. Certa zona do tanque mostrava várias 
secções longitudinais de espuma que havia sido arrancada, 
algo que não se havia visto até esta missão. À falta de uma 
análise mais profunda dos dados obtidos com o sistema 
OBSS, não parecia que o escudo térmico do vaivém 
espacial tivesse sofrido danos importantes devido aos 
impactos, de modo que o regresso deveria ser seguro. Os 
bordos das asas e o nariz do Endeavour, as zonas mais 
sensíveis, estavam em bom estado e somente se haviam 
detectado alguns rasgos noutras partes do escudo. Porém, 
os engenheiros da NASA teriam ainda de explicar porque 
razão nesta ocasião se haviam desprendido tantos pedaços 
de espuma e isso poderia afectar o calendário de 
lançamentos de forma considerável. Na prática, até que esta 
situação ficasse esclarecida, nenhum vaivém espacial 
deveria ser lançado pois mesmo com o regresso em 
segurança do Endeavour, isso não significaria que outros 
veículos possam ter a mesma “sorte”. A jornada do dia 17 
de Julho esteve basicamente dedicada às tarefas de 
aproximação e encontro com a estação espacial 
internacional. Continuou-se com a preparação das 
ferramentas que se precisariam para a acoplagem e foi 
levada a cabo a manobra orbital derradeira para colocar o 
Endeavour na trajectória esperada. 


Entretanto, na ISS, Gennady Padalka e Michael Barratt 
colocaram pronta a parafernália fotográfica que utilizariam 
para documentar o estado do escudo térmico do Endeavour 
durante a manobra de aproximação. De facto, chegado o 
momento, o Endeavour executou uma volta sobre si mesmo 
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em frente da ISS, a cerca de 200 metros de distância, 
permitindo aos dois astronautas no anterior da ISS 
fotografar o vaivém espacial. As imagens digitais obtidas 
seriam depois enviadas para a Terra para serem 
inspeccionadas. 








O veículo percorreu os metros finais com o Comandante 
Polansky aos comandos e a acoplagem deu-se por fim às 
17:4JUTC no porto frontal do módulo Harmony. Duas 
horas mais tarde, pelas 19:48UTC, eram abertas as 
escotilhas entre os dois veículos e as tripulações 
encontravam-se finalmente. As 13 pessoas a bordo da ISS 
igualavam o recorde de pessoas em simultâneo em órbita. 
Depois da recepção e das informações de segurança a 
bordo, efectuou-se oficialmente a substituição de Koichi 


Em Órbita — Vol.8 - N.º 93 / Setembro de 2009 


Em Órbita 


Wakata por Timothy Kopra como novo membro da 
Expedição 20 com o seu assento personalizado a ser 
instalado na cápsula Soyuz TMA. Wakata, já como 
Especialista de Missão, Iria regressar à Terra a bordo do 
Endeavour. A seguinte actividade importante estaria 
centrada na primeira actividade extraveícular, mas antes, 
pelas 00:35UTC do dia 18 de Julho, a órbita do complexo 
teve de ser ligeiramente modificada para evitar a passagem 
demasiado perto de um objecto desconhecido, 
provavelmente pertencente a uma missão militar. Para esta 
manobra foram utilizados os motores auxiliares do 
Endeavour durante 15 minutos. A velocidade foi 
modificada em apenas 0,8 m/s. Durante o dia 18 foram 
recebidas notícias relacionadas com o escudo térmico do 
vaivém espacial e que referiam que não seria necessária 
uma inspecção adicional, sinal de que os danos produzidos 
pelos desprendimentos de espuma 1soladora do tanque 
exterior de combustível líquido eram menores. 





Centrados no objectivo principal da missão, David Wolf e 
Timothy Kopra, que haviam dormido no interior do módulo 
Quest na noite anterior, iniciaram a primeira actividade 
extraveicular da missão STS-127 às 16:13UTC com a 
despressurização do habitáculo. Cinco minutos mais tarde, 
ambos encontravam-se no exterior prontos para participar 
no processo de instalação da plataforma japonesa EF (JEM 
Exposed Facility) junto ao módulo pressurizado Kibo. 
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Em primeiro lugar, David Wolf retirou uma coberta térmica 
deste último e depois, Douglas Hurley e Koichi Wakata, 
que haviam utilizado o braço robot da estação espacial para 
agarrar a EF (as 15:05UTC) e a levantar sobre o porão de 
carga do Endeavour (17:59UTC). Mark Polansky e Julie 
Payette, utilizando o Canadarm, agarraram por sua vez a EF 
(18:30UTC) e de seguida Wolf e Kopra supervisionaram as 
manobras, ocupando-se de seguida de retirar a estrutura 
UCCAS, no segmento P3, onde serão montadas 
experiências. Esta tarefa foi levada a cabo com ferramentas 
especiais, já que uma tentativa prévia em Março não teve 
sucesso. Os dois astronautas regressaram ao interior do 
módulo Quest às 21:48UTC. A AEV teve uma duração de 5 
horas e 32 minutos. Enquanto retiravam os seus fatos 
extraveículares, a plataforma EF foi levada até ao ponto de 
união com o módulo Kibo. As 22:47UTC ficava segura com 
ajuda do braço robótico japonês. Libertado o tempo que 
estava inicialmente reservado para uma revisão adicional do 
escudo térmico do Endeavour, os astronautas puderam 
dedicar o dia 19 de Julho a transferir mantimentos e 
equipamentos entre os dois veículos. Também prepararam a 
segunda AEV e utilizaram os braços robóticos para uma 
nova instalação no exterior do complexo orbital. 
Concretamente, procedeu-se à extracção da plataforma 
ICC-VLD (Integrated Cargo Carrier — Vertical Light 
Deployabel) que foi situada em um dos laterais do sistema 
móvel da estação. Em tal estrutura encontravam-se peças de 
substituição para vários sistemas da ISS, que durante a 
segunda actividade extraveícular David Wolf e Thomas 
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Marshburn teriam que armazenar numa plataforma fixa. No 
módulo Kibo, foi ordenada a calibração do braço robot para 
sua utilização posterior, quando seria utilizado para 
transferir para a nova EF algumas das experiências 
exteriores instaladas de forma temporária. 


Alguns dos astronautas participaram em experiências e na 
analise do ocorrido com a casa de banho (WHC) do 
segmento norte-americano. Uma válvula do sistema falhou 
a 19 de Julho após funcionar durante 15 minutos. Tal 
válvula, usada para introduzir uma dose correcta de 
substâncias no sistema, ajudando a separar resíduos líquidos 
de resíduos sólidos, deixou de operar, produzindo além do 
mais a contaminação do separador com cerca de 6 litros de 
água. A NASA ordenou que não se utilizasse a unidade 
enquanto se estudava como deveria ser levada a cabo a 
reparação. Até então, toda a tripulação da ISS deveria 
utilizar o WC do segmento russo, enquanto que os 
astronautas do Endeavour usariam o sistema do vaivém 
espacial. 


O dia 20 de Julho estaria protagonizado pela segunda 
actividade extraveicular da missão STS-127 e por uma 
tentativa de reparação do WC do segmento norte-americano 
da estação. Seguindo as instruções do controlo de missão, 
Gennady Padalka e Frank De Wimne substituíram alguns 
dos componentes do WC, em concreto a bomba do 
separador, o painel de controlo e o contentor de líquidos. 
Uma vez reactivado o sistema, verificou-se o seu perfeito 
funcionamento. Noutro lugar da estação, Timothy Kopra 
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continuou o seu processo de acomodação ao complexo. O 
astronauta estava a familiarizar-se com o seu novo ambiente 
pouco a pouco. 


No entanto, a actividade principal do dia seria a segunda 
AEV. David Wolf e Thomas Marshburn haviam passado a 
noite anterior no interior do módulo Quest a uma pressão 
mais baixo do que é normal, e já com os seus fatos 
extraveiculares vestidos e as ferramentas prontas, 
dispuseram-se a sair ao exterior. Paralelamente, Julie 
Payette e outros companheiros activaram o braço robot da 
estação, o (Canadarm? que seria utilizado durante a 





excursão. A AEV teria lugar exactamente no mesmo dia de 
uma outra famosa actividade extraveicular ocorrida há 40 
anos e na superfície lunar. A tripulação celebrou assim a 
primeira chegada do Homem à Lua. A segunda actividade 
extraveícular teve uma duração de 6 horas e 53 minutos 
com os astronautas a sairem do Quest às 15:27UTC. De 
imediato, Wolf acedeu ao Integrated Cargo Carrier onde o 
seu objectivo seria transferr uma a uma, à mão, três 
unidades de substituição até à sua posição de 
armazenamento defimtivo. Situado na 
extremidade do braço robot controlado por 
Payette e Hurley, David Wolf realizou várias 
viagens levando consigo a Ku-Band Space-to- 
Ground Antenna, o Pump Module e a Linear 
Drive Unit, que ficariam colocados, com a ajuda 
de Marshburn, numa plataforma (ESP-3) junto 
do segmento P3. 


Outra tarefa realizada por Marshburn foi a 
instalação de um sistema de fixação num tanque 
de amoníaco de tal maneira que durante a missão 
STS-128, pudesse ser agarrado pelo braço robot 
e transferido. O próprio Marshburn colocou duas 
cobertas 1solantes para ligações eléctricas 
externas no sistema que transfere energia da 
estação para o vaivém espacial. 
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A instalação de uma câmara no exterior do 
módulo japonês Kibo teve de ser adiada para uma 
actividade extraveícular posterior. O passeio espacial foi 
concluído às 22:20UTC. Esta foi a sexta actividade 
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extraveicular de David Wolf e a primeira de Thomas 
Marshburn. Após as duas primeiras excursões 
extraveículares, a tripulação do Endeavour e da estação 
dedicou o dia 21 de Julho a preparar a terceira AEV e a 
transferir outro elemento japonês até à sua posição junto do 
módulo Kibo. 


Mark Polansky e Julie Payette utilizaram o Canadarm para 
extrair a plataforma Japanese Logistics Module-Exposed 
Section do porão de carga do vaivém espacial, e a transporta 
até ao Canadarm-2, que manipulado por Koichi Wakata e 
Doug Hurley, se encarregou de posicioná-la junto do Kibo. 
Nesta posição, o braço robot japonês ocupou-se de 
o transportar até à sua posição definitiva na 
plataforma externa do Kibo. Por sua parte, David 
Wolf e Charles Cassidy iniciaram os preparativos 
para a terceira actividade extraveicular. Tais 
preparativos incluíram a troca de baterias nos fatos 
extraveiculares e a configuração das ferramentas 
necessárias. Pela noite, dormiriam no módulo 
Quest a uma pressão mais baixa para ajudar a 
eliminar o azoto da sua corrente sanguínea. Antes 
de terminar o dia, Polansky, Hurley, Payette e 
Wolf dedicaram-se a uns minutos a responder a 
perguntas enviadas pelo Twiter e YouTube. A 
tripulação desfrutou assim mesmo de algumas 
horas livres. 


A terceira saída extraveicular da missão teria lugar 
a 22 de Julho. O seu principal objectivo seria a 
instalação de um primeiro grupo de baterias 
suplentes no segmento pertencente aos paiméis 
solares mais antigos. David Wolf e Christopher Cassidy 
sairam do seu período de sono no módulo Quest e após o 
pequeno-almoço com o resto da tripulação iniciaram os 
preparativos finais para a sua saída para o exterior. Hurley e 
Payette haviam utilizado antecipadamente o braço robot 
Canadarm2 para transferir a plataforma Integrated Cargo 
Carrier, com as baterias, até às proximidades do segmento 
P6, onde trabalharam os dois astronautas. O P6 foi 





transportado para a ISS em Novembro de 2000. A ICC foi 
mantida a uma certa distância do P6 para não interferir na 
rotação automática dos painéis solares que seguiam o Sol 
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no céu. Para garantir a segurança dos astronautas, as 
baterias velhas foram descarregadas por completo durante 
os dias anteriores. A utilidade das baterias é clara: os 
painéis geram electricidade de forma continua, mas deixam 
de o fazer quando se entra na zona de sombra da Terra. Por 
Isso, é necessário carregá-las, para alimentar a estação 
quando o Sol não é visível. 


Estando tudo pronto, Wolf e Cassidy saíram para o exterior 
às 14:32UTC, mas a sua permanência no exterior não iria 
cumprir todos os objectivos. A AFEV teve de ser 
interrompida antes do tempo previsto, quando o traje 
extraveícular de Cassidy deu sintomas de não estar a tratar 
adequadamente os níveis de CO2 procedentes da respiração 
do astronauta. Quando os níveis de (CO2 subiram 
demasiado, a NASA ordenou o regresso ao interior da ISS 
(20:31UTC), dando por terminada a AEV com uma duração 
total de 5 horas e 59 minutos. Durante esse tempo, os 
astronautas tiveram tempo para instalar somente duas novas 
baterias das seis previstas. Também retiraram cobertas 
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isoladoras do módulo Kibo e prepararam as experiências da 
plataforma Japanese Exposed Section para a sua 
transferência para a Exposed Facility. Cassidy nunca esteve 
em perigo, mas os regulamentos obrigam a terminar a AEV 
se os níveis de CO2 ultrapassam um determinado limite de 
segurança. 


A 23 de Julho, Wakata e Kopra inauguraram a utilização 
operacional do braço robot japonês instalado junto do 
módulo Kibo. Com a posterior ajuda de Polansky, Hurley e 
Payette, o braço robot levou a cabo a transladação das três 
experiências até à plataforma externa Japanese Exposed 
Facility. Porém, não foi uma operação simples. Apesar de 
se ter testado o braço robot anteriormente, a sua utilização 
automática foi suspensa devido a um movimento 
excessivamente rápido. Em modo natural, e com a devida 
paciência, as três experiências, o Monitor of All-sky X-ray 
Image, o Inter-orbit Communications System e a Space 
Environment | Data Acquisition  Equipment-Attached 
Payload, ficaram situadas nas suas posições de trabalho 
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definitivas. Cumprida esta missão, os astronautas 
participaram numa conferência de imprensa com jornalistas 
norte-americanos. Também se preparou a quarta actividade 
extraveícular que seria dedicada à substituição das quatro 
últimas baterias no segmento P6. Para escapar do problema 
que elevou os níveis de CO2 no fato espacial de Cassidy 
durante a actividade extraveicular anterior, trocar-se-ia o 
dispositivo utilizado para eliminar este gás. Marshbumn iria 
acompanhar Cassidy na nova excursão ao exterior da ISS. 


Enquanto que as duas tripulações trabalhavam no estação 
espacial, na Terra era levado a cabo o lançamento de um 
novo veículo de carga russo. O Progress M-67 era lançado 
por um foguetão 11A511U Soyuz-U ás 10:56UTC do dia 
24 de Julho. A ascensão orbital foi perfeita e após entrar em 
órbita iniciou cinco dias de perseguição à ISS com a qual 
acoplaria a 29 de Julho com o Endeavour já de regresso a 
casa. A bordo do Progress M-67 seguiam mais de duas 
toneladas e meia de alimentos, combustível e outros 
equipamentos. 


Cassidy e Marshburn despressurizaram o 
módulo Quest para a quarta saída para o 
espaço às 13:45UTC do dia 24 de Julho. 
A AEV teria uma duração de 7 horas e 12 
minutos, e seria totalmente coroada de 
êxito. Os dois astronautas finalizaram a 
tarefa de instalação de quatro baterias 
novas no segmento P6 e fixaram as 
velhas baterias na plataforma ICC par o 
seu transporte para a Terra. A ISS foi 
depois transferida para o porão de carga 
do Endeavour utilizando-se o Canadarm2 
e o Canadarm. Os dois homens 
regressaram ao módulo Quest e 
procederam à sua repressurização às 
21:07UTC. 


O dia 25 de Julho estaria principalmente 
dedicado ao descanso, superada que 
estava a primeira parte da missão do 
Endeavour. Apesar de tudo, alguns dos 
astronautas dedicaram uns minutos a responder a questões 
de várias cadeias de televisão. Entretanto da Terra 
informavam os astronautas que as novas baterias instaladas 
estavam a funcionar como previsto e que seriam integradas 
no sistema eléctrico da estação espacial no dia seguinte. A 
partir do dia 26 de Julho, os controladores na Terra tiveram 
de operar de forma manual o sistema americano de 
eliminação de CO2 (CDRA), dado que um dos seus 
dispositivos (o aquecedor primário) tinha falhado no dia 
anterior. Entretanto os astronautas Polansky, Hurley, 
Payette e Kopra utilizavam os braços robóticos canadianos 
para transferir para o porão de carga do Endeavour a 
plataforma japonesa JES, agora vazia. Ao mesmo tempo, 
Cassidy e Marshburn preparavam os fatos extraveiculares e 
as ferramentas que iriam necessitar durante o quinto passeio 
espacial previsto para o dia 27 de Julho. 
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A quinta actividade extraveícular permitiu aos astronautas 
do Endeavour finalizar todas as tarefas pendentes no 
exterior da ISS. De facto, esta AEV Já tinha sido 
programada deste modo, como uma comodidade e 
totalmente configurável para nela incluir qualquer trabalho 
procedente das actividades extraveiculares anteriores 
devido à complexidade destas. Como sempre, Christopher 
Cassidy e Thomas Marshburn passaram a noite no módulo 
Quest, iniciando a última actividade extraveícular da missão 
às 11:33UTC do dia 25 de Julho. Os dois astronautas iriam 
permanecer 4 horas e 54 minutos em AEV e durante este 
tempo instalaram duas câmaras de vídeo na plataforma 
japonesa JEF, uma na parte dianteira e outra na parte 
posterior. As câmaras serviriam para exibir imagens de alta 
definição que iriam facilitar a chegada e captura do futuro 
veículo logístico japonês, o HTV, cujo primeiro chegaria à 
ISS em Setembro. Os dois homens também fixaram as 
mantas isoladoras do robot Dextre, trabalharam nos 
sistemas de energia de dois dos giroscópios do complexo 
orbital, instalaram sistemas de fixação e outras ajudas para 
futuros passeios espaciais e colocaram em melhor posição 
um sistema de cabos. Outras das tarefas previstas, a 
separação do ponto de fixação PAS no segmento S3, foi 
deixada para outra ocasião. 


Quando os dois astronautas regressaram ao interior do 
Quest, finalizando a AEV às 16:27UTC, deram por 
terminada a actividade extraveicular número 130 dedicada à 
estação espacial internacional. Desde 1998, acumularam-se 
um total de 810 horas e 36 minutos no exterior, sendo 30 
horas e 30 minutos o total de tempo em AEV levado a cabo 
pelos astronautas do Endeavour na missão STS-127. 


Com todos os objectivos cumpridos e cinco actividades 
extraveiculares realizadas, a tripulação do Endeavour 
iniciou os preparativos para o regresso à Terra. A 28 de 
Julho os astronautas terminaram a trasladação de 
mantimentos e equipamentos entre os dois veículos 
(inclundo amostras científicas), e prepararam as 
ferramentas que necessitariam para a manobra de separação 
e circunvalação em torno do complexo espacial. Koichi 
Wakata levou para o Endeavour os seus últimos utensílios 
pessoais pronto para abandonar a ISS depois de 133 dias em 
órbita. Por seu lado, Timothy Kopra, já familiarizado com a 
sua nova casa, ficaria com os membros da Expedição 20. 


Antes da separação os astronautas verificaram que o 
dispositivo de eliminação de CO2 no segmento americano 
da ISS estava a funcionar correctamente em modo 
automático após uma actualização do software da unidade. 


Com tudo pronto, as duas tripulações celebraram a 
cerimónia de despedida e poucos minutos depois fecharam 
as escotilhas dos dois respectivos veículos. As 16:38UTC, a 
estação ficava orientada correctamente para a separação do 
Endeavour e por fim, às 17:26UTC, abriam-se os 
mecanismos do sistema de acoplagem e o vaivém espacial 
iniciava o seu lento afastamento em relação ao complexo 
orbital. O Piloto Douglas Hurley ocupar-se-ia da posterior 
manobra em torno na ISS, dando assim oportunidade para 
fotografar e gravar em vídeo a nova configuração da 
enorme estrutura espacial. A circunvalação foi levada a 


Em Órbita — Vol.8 - N.º 93 / Setembro de 2009 


Em Órbita 


cabo a pouco mais de 130 metros de distância da ISS e uma 
vez finalizada, o Endeavour accionou os seus motores para 
começar o seu afastamento definitivo. As horas seguintes 
estariam dedicadas à revisão do escudo térmico e a preparar 
o regresso e a aterragem, enquanto que na ISS a tripulação 
concentraria a sua atenção para o novo veículo de carga 
Progress M-67 que se aproximava do complexo orbital. 


Os astronautas do Endeavour dedicaram o dia 29 de Julho 
para inspeccionar o escudo térmico em busca de possíveis 
danos causados por impactos que pudessem ter ocorrido 
durante a sua permanência no espaço. Polansky, Payette e 
Hurley utilizaram o Canadarm equipado com o sistema 
OBSS para verificar as extremidades das superfícies 
aerodinâmicas e o nariz do vaivém espacial. As imagens 
obtidas com os sensores do OBSS foram depois enviadas 
para a Terra onde seriam analisadas. 


À espera dos resultados, os astronautas dedicariam o resto 
do tempo a preparar o seu regresso à Terra e a rever os 
procedimentos para a libertação de dois pares de pequenos 
satélites previstas para o dia seguinte. 


Entretanto, na estação espacial internacional, os membros 
da Expedição 20, encabeçada pelo Comandante Gennady 
Padalka, observou a aproximação e perfeita acoplagem da 
Progress M-67. A acoplagem teve lugar no modo dianteiro 
do módulo Zvezda às 11:12UTC do dia 29 de Julho. 


As principais actividades dos astronautas do Endeavour 
para do dia 30 de Julho seria a comprovação dos sistemas 
de controlo do vaivém espacial, para assim garantir o seu 
bom funcionamento durante o regresso, e a libertação dos 
satélites que se encontravam no porão de carga. Esta última 
operação foi levada a cabo sem qualquer problema, desde o 
ponto de vista da nave. Ás 12:34UTC era libertado o 
satélite DRAGONSAt (Dual RF Astrodynamic GPS Orbital 
Navigator Satellite) que consiste em dois pequenos satélites 
“cubesat” com somente 1,5 kg de peso, construídos por 
estudantes. O primeiro é o BEVO-l, da Universidade do 
Texas, Austin, e o segundo é o Aggiesat-2, da Universidade 
Texas A&M. Inicialmente unidos entre si, deveriam ser 
separados utilizando-se duas molas para testar tecnologias 
de encontro automático em órbita através de GPS. Porém, a 
separação de ambos não ocorreu imediatamente, e os 
engenheiros implicados na missão tiveram de começar a 
analisar a situação. 


Em relação ao segundo par de satélites, o dispositivo que os 
albergava foi libertado às 17:23UTC e depois os satélites 
foram separados consecutivamente do seu interior com 
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poucos segundos de diferença. A experiência chama-se 
ANDE-2 (Atmospheric Neutral Density Experiment-2) e 
consiste nos veículos Castor (ANDE Active) e Pollux 
(ANDE Passive). Foram utilizados para medir a densidade e 
a composição da atmosfera a grande altitude (entre os 100 
km e os 400 km). Os seus movimentos seriam seguidos 
desde a Terra e serviriam para prever a queda e reentrada de 
objectos em órbita. 


Dentro do Endeavour, Mark Polansky e Douglas Hurley, 
reviram as superfícies aerodinâmicas e os motores do 
vaivém espacial, encontrando-se em bom estado. Estava 
assim tudo pronto para a primeira tentativa de regresso à 
Terra para uma aterragem na Florida às 14:48UTC do dia 
31 de Julho. 


Ao contrário da missão anterior, a aterragem do Endeavour 
pode ser realizada na primeira tentativa. A 31 de Julho era 
armazenada a antena de comunicações em banda Ku e eram 
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fechadas as comportas do porão de carga do veículo. Pouco 
depois os motores de manobra orbital eram activados 
(13:4]UTC) para travar a sua velocidade orbital. Com os 
astronautas a envergar os seus fatos espaciais pressurizados 
e situados nos seus respectivos assentos (com Wakata a 
utilizar um assento especial reclinado), o veículo iniciava a 
descida em direcção à atmosfera terrestre. A aterragem 
ocorria às 14:48:08UTC (trem de aterragem principal) com 
o trem de aterragem dianteiro a tocar na Pista RWI5 do 
Centro Espacial Kennedy às 14:48:21UTC e a imobilizar-se 
ás 14:49:13UTC, concluindo assim uma viagem de 15 dias 
16 horas 44 minutos e 58 segundos. Menos de uma hora 
após a aterragem os astronautas abandonavam o Endeavour 
e no dia seguinte viajavam para Houston. 
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A tripulação da missão STS-127 





A tripulação para a missão STS-127 foi nomeada pela NASA a 12 de Fevereiro de 2008 e foi composta por Mark Lewis 
Polansky (Comandante), Douglas Gerald Hurley (Piloto), David Alexander Wolf (Especialista de Missão n.º 1), Julie Payette 
(Especialista de Missão n.º 2), Christopher John Cassidy (Especialista de Missão n.º 3), Thomas Henry Marshburn (Especialista 
de Missão n.º 4) e Timothy Lennart Kopra (Engenheiro de Voo da Estação Espacial Internacional). 
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Mark Lewis Polansky — Nascido a 2 de Junho de 1956 em 
Paterson, Nova Jersey, Mark Lewis Polansky foi o 
Comandante do vaivém espacial Endeavour na missão STS- 
127. Polansky gosta de praticar hóquei no gelo, esqui, voar 
aeronaves ligeiras, música e artes. É casado com Lisa 


Ristow (San António, Texas) e ambos têm um filho e uma 
filha. 


Mark Polansky frequentou o Liceu John P. Stevens, em 
Edison — Nova Jersey, tendo terminado aí os seus estudos 
em 1974. Recebeu um bacharelato em Engenharia 
Aeronáutica e Astronáutica e o grau de mestrado em 
Aeronáutica e Astronáutica, ambos em 1978, pela 
Universidade de Purdue. 


É membro da Sociedade de Pilotos de Teste Experimentais, 
do Instituto Americano de Aeronáutica e Astronáutica, e da 
Associação de Donos e Pilotos de Aviões. 


Polansky recebeu uma comissão na Força Aérea dos 
Estados Unidos após a sua graduação na Universidade de 
Purdue em 1978. Ganhou as suas asas de piloto em Janeiro 
de 1980 na Base Aérea de Vance, Oklahoma. Entre 1980 e 
1983 foi nomeado para a Base Aérea de Langley, Virgínia, 
onde pilotou aviões F-15 Fagle. Em 1983, Polansky 
transitou para o avião F-15E Strike Fagle e serviu como 
piloto de ataque, tremando também tripulações tácticas para 
derrotar tácticas inimigas. Nesta capacidade foi nomeado 
para a Base Aérea de Clark, Filipinas, e para a Base Aérea 
de Nellis, Nevada, até ser seleccionado para frequentar a 
Escola de Pilotos de Teste da Força Aérea dos Estados 
Unidos na Base Aérea de Edwards, Califórnia, em 1986. 
Após terminar esta formação, foi nomeado para a Base 
Aérea de Eglim, Florida, onde levou a cabo testes de armas e 
de sistemas nos aviões F-15, F-15E e A-10 Thunderbolt II. 
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Polansky deixou o serviço militar activo em 1992 para 
seguir uma carreira na NASA. Acumulou mais de 5.000 
horas de voo em mais de 30 tipos diferentes de aeronaves. 


Ingressou na NASA em Agosto de 1992 como engenheiro 
aeroespacial e piloto de teste. Foi nomeado para o Aircraft 
Operations Division do Centro Espacial Johnson, Houston 
— Texas. As suas responsabilidades envolviam a formação 
dos pilotos astronautas nas técnicas de aterragem no Shuttle 
Trainer Aircraft (STA) e a Instrução dos pilotos astronautas 
e dos especialistas de missão nos comandos do avião T-38 
Talon. 


Foi seleccionado como candidato a astronauta em Abril de 
1996 e iniciou o seu tremo em Agosto desse mesmo ano. 
Tendo completado dois anos e tremos e avaliação, foi 
inicialmente nomeado como membro da equipa ASP 
(Astronaut Support Personal) no Centro Espacial Kennedy, 
apoiando os lançamentos e aterragens do vaivém espacial. 
Polansky também serviu como Director do CAPCOM 
Branch entre Abril e Dezembro de 2002, Instrutor 
Astronauta Chefe entre Abril de 2003 e Janeiro de 2004, e 
Chefe dos Return to Flight and Orbiter Repair Branches. 


O primeiro voo espacial de Mark Polansky teve lugar entre 
9 e 20 de Fevereiro de 2001 como Piloto da missão STS-98 
/ ISS-SA que transportou o módulo Destiny para a estação 
espacial internacional. O vaivém espacial Atlantis passou 
sete dias acoplado à ISS enquanto que o módulo Destiny era 
acoplado à estação e eram levados a cabo três actividades 
extraveículares para finalizar a sua montagem. A tripulação 
também procedeu à recolocação de um porto de acoplagem 
e entregou mantimentos e outros equipamentos para a 
tripulação residente. A missão STS-98 teve uma duração de 
12 dias 21 horas 20 minutos e 00 segundos. Mark Lewis 
Polansky foi o 249º astronauta dos Estados Unidos e o 398º 
ser humano a levar a cabo um voo espacial orbital. 





O dia 9 de Dezembro de 2006 marcava o início da segunda 
missão espacial de Mark Polansky e a primeira como 
Comandante. Lançado a bordo do vaivém espacial 
Discovery na missão STS-116 / ISS-12A.1. Esta missão de 
sete dias continuou a construção da estação espacial 
internacional ao adicionar a estrutura PS durante o primeiro 
de quatro actividades extraveiculares levadas a cabo no 
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decorrer da missão. As duas actividades seguintes 
redireccionaram os cabos eléctricos do sistema de 
fornecimento de energia da ISS, preparando-o assim para 
suportar a adição dos módulos científicos da Europa e do 
Japão. O quarto passeio espacial foi adicionado para assim 
permitir à tripulação resolver o problema e recolher um dos 
painéis solares. O vaivém espacial Discovery também 
transportou um novo membro da tripulação permanente e 
mais de duas toneladas de equipamentos e mantimentos 
para a estação. Quase duas toneladas de equipamentos e 
materiais desnecessários na ISS foram trazidos de volta para 
a Terra. A missão teve uma duração de 12 dias 20 horas 44 
minutos e 16 segundos, tendo terminado a 22 de Dezembro 
de 2006. 





Polansky tornou-se no 187º astronauta dos estados Unidos e 
no 268º ser humano a levar a cabo duas missões espaciais 
orbitais. 


Na missão STS-127 Polansky tornou-se no 128º astronauta 
dos Estados Unidos e no 168º ser humano a levar a cabo 
três missões espaciais orbitais. A missão teve uma duração 
de 15 dias 16 horas 44 minutos e 58 segundos, acumulando 
asssm um total de 40 dias 14 horas 49 minutos e 14 
segundos de experiência em voo espacial. 


Douglas Gerald Hurley — Nasceu a 21 de Outubro de 1966 
em Endicott, Nova Iorque, mas considera Apalachin como a 
sua cidade natal. Douglas G. Hurley foi o Piloto da missão 
espacial STS-127. Hurley gosta de caça, ciclismo e assistir 
ao maior número possível de corridas NASCAR. 


Formou-se na Owego Free Academy, Owego — Nova 
Iorque, em 1984 e recebeu um bacharelato em Engenharia 
Civil pela Universidade de Tulane, Louisiana, em 1988. 


Hurley recebeu a sua comissão como Segundo Tenente no 
Corpo de Marimes dos Estados Unidos em 1988 do Naval 
Reserve Officer Training Corps na Universidade de Tulane, 
Nova Orleães. Após a sua graduação, frequentou a Escola 
Básica em Quântico, Virgínia, e mais tarde frequentou o 
curso de Oficiais de Infantaria. Após a sua iniciação em 
Aviação em Pensacola, Florida, ingressou no tremmo de voo 
no Texas em 1989 e foi nomeado aviador naval em Agosto 
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de 1991. De seguida apresentou-se no Marine 
Fighter/Attack Training Squadron 101 na Estação do Corpo 
de Marines em El Toro, Califórnia, para o treino inicial de 
F/A-18 Homet. Após a finalização do seu treino foi 
nomeado para o Marine All Weather Fighter/Attack 
Squadron 225 (VMFA AW-225) onde levou a cabo três 
deslocações no Pacífico Ocidental. 





Enquanto se encontrava destacado no VMFA (AW)-225, 
frequentou o United States Marine Aviation Weapons and 
Tactics Instructor Course (WTI, o Marine Division Tactics 
Course (MDTC), e o Aviation Safety Officers Course na 
Escola Naval de Pós-graduação em Monterrey, Califórnia. 


Durante os seus quatro anos e meio com os “Vikings”, 
serviu como Oficial de Segurança de Aviação e Piloto 
Oficial de Treino. Hurley foi então seleccionado para 
frequentar a Escola de Pilotos Navais dos Estados Unidos 
na Estação Aero-Naval de Patuxent River, Maryland, e 
iniciou o curso em Janeiro de 1997. Após a sua graduação 
em Dezembro de 1997, foi nomeado para o Naval Strike 
Aircraft Test Squadron (VX-23) como Oficial de Projecto e 
Piloto de Teste do F/A-18 Hornet. Na “Strike” participou 
numa variedade de programas de teste incluindo qualidades 
de voo, separação de ordenanças, e testes de sistemas, 
tornando-se o primeiro Marine a pilotar o F/A-18 E/F Super 
Hornet. Encontrava-se no Centro de Operações quando foi 
seleccionado para astronauta. Hurley acumulou mais de 
3.200 horas de voo em mais de 22 tipos diferentes de 
aeronaves. 


Seleccionado como Piloto pela NASA em Julho de 2000, 
Douglas Hurley apresentou-se para iniciar os seus tremos de 
astronauta em Agosto desse mesmo ano. Após a finalização 
de dois anos de treino e avaliação, foi nomeado para tarefas 
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técnicas no Astronaut Office que incluíram operações de 
suporte no Centro Espacial Kennedy como “Cape 
Crusader' onde era o principal ASP (Astronaut Support 
Personel) para as missões espaciais STS-107 e STS-121. 
Também trabalhou no Shuttle Landing and Rollout, serviu 
na equipa de reconstrução do vaivém espacial Columbia no 
Centro Espacial Kennedy e nos ramos exploratório em 
apoio na selecção do Orion Crew Exploration Vehicle 
(CEV). Mais recentemente serviu como Director de 
Operações da NASA no Centro de Treino de Cosmonautas 
Yuri Gagarin, Cidade das Estrelas — Rússia. 


A missão STS-127 foi o primeiro voo espacial para Douglas 
Gerald Hurley que se tornou no 496º ser humano e no 317º 
astronauta dos Estados Unidos a levar a cabo um voo 
espacial orbital (juntamente com os astronautas Christopher 
John Cassidy, Thomas Henry Marshbum e Timothy Lennart 
Kopra). 





David Alexander Wolf — Nascido a 23 de Agosto de 1956 
em Indianápolis, Indiana, David Wolf gosta de voo 
acrobático de competição, mergulho, andebol, atletismo e 
esqui aquático. 


Formou-se no Liceu North Central, Indianápolis; recebeu 
um bacharelato em Engenharia Eléctrica pela Universidade 
de Pardue em 1978 e um doutoramento em Medicina pela 
Universidade de Indiana em 1982. completou um seu 
internato médico em 1983 no Hospital Metodista em 
Indianápolis e o tremo primário de cirurgião de voo na Base 
Aérea de Brooks, San Antônio — Texas. 


Como investigador no Indiapolis Center for Advanced 
Research, entre 1980 e 1983, David Wolf desenvolveu 
técnicas de sinal digital e processamento de imagem para 
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sistemas médicos ultra sónicos. Esta técnica aplicava a 
tecnologia de compressão de impulso produzindo imagens 
médicas ultra sónicas de alta resolução. Enquanto 
permaneceu na Universidade de Pardue desenvolveu 
técnicas de demodulação de sinal doppler alargando assim 
as limitações dos sistemas doppler convencionais. 


Separou-se com honorabilidade após 17 anos com a Indiana 
Air National Guard, atingindo o posto de Tenente-coronel 
como cirurgião chefe da Força Aérea dos Estados Unidos 
(1982 — 1999). David Wolf participou em numerosos 
exercícios militares tácticos, como oficial de sistemas de 
armamento (F-4 Phantom, modelos C, D, E), incluindo 
vários eventos internacionais e duas travessias oceânicas 
tácticas. Acumulou mais de 2.000 horas de voo. 


David Wolf é o actual Chefe do Ramo de Actividades 
Extraveículares do Corpo de Astronautas dos Estados 
Unidos. A sua equipa é responsável pelo desenvolvimento, 
teste, treino e execução dos passeios espaciais para 
montagem, manutenção e reparação da estação espacial 
internacional. Como membro da equipa de gestão do Corpo 
de Astronautas, a determinar a política de estratégia de voo 
espacial através de uma política de implementação táctica, a 
sua demonstrada liderança é correntemente reflectida na 
preparação e execução do voo espacial. David Wolf e as 
suas equipas estão dedicados às operações e 
desenvolvimento para o regresso à Lua e para a viagem a 
Marte. Levando a cabo negociações internacionais e 
dirigindo alocação de recursos, é conhecido por soluções 
inovadoras, determinante em consensos, desenvolvimento 
de equipa, e perceptivo de tendências críticas. Combinado 
com a sua capacidade para identificar informação chave, a 
partir de dados incompletos, é rotineiramente chamado para 
determinar fontes de acção críticas, e determinar prioridades 
fiscais, tanto para assuntos de gestão como para temas 
técnicos. Tendo sido desafiado pelas mais difíceis situações 
que o espaço pode criar, ele é um mentor activo, garantindo 
a próxima geração de profissionais espaciais. Como um 
palestrante público profissional, e um comunicador conciso, 
Wolf é muitas vezes chamado para divulgar os feitos da 
NASA e seus objectivos às instituições externas. A sua 
experiência multidisciplinar (ciência, engenharia, medicina) 
em combinação com uma visão de vanguarda, é efectiva na 
promoção das relações com o congresso e a justificar as 
aquisições de fundos. David Wolf coloca grande prioridade 
nos seus esforços para inspirar a próxima geração de líderes 
dos Estados Unidos. 


Em 1983 David Wolf ingressou na Divisão de Ciências 
Médicas do Centro Espacial Johnson, Houston — Texas. Foi 
responsável pelo desenvolvimento a nível de engenharia e 
integração de sistemas aviónicos espaciais do American 
Flight Echocardiograph para a investigação da fisiologia 
cardiovascular em microgravidade. Isto utilizava o 
conhecimento detalhado de sistemas de energia, sistemas 
ultrassônicos, sistemas de vídeo, desenho digital, 
isolamento de interfaces de RF, e métodos de fabricação. 
Após a finalização foi nomeado como engenheiro chefe 
para o desenho das instalações médicas do varvém espacial, 
directamente responsável pela gestão de equipas 
multidisciplinares, definição de requerimentos, desenho de 
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sistemas, integração de sistemas espaciais, calendarização 
de projecto, verificação funcional e de segurança, e 
autoridade a nível orçamental. Em 1986 foi nomeado para 
dirigir o desenvolvimento do Space Bioreactor e aplicações 
associadas na área da engenharia de tecidos e pesquisa do 
cancro. Isto utilizava condições técnicas únicas de controlo 
de mecânica de fluidos em combinação com biologia 
molecular tendo por base técnicas de bioprocessamento 
para se conseguir uma tecnologia 1n-vitro de engenharia de 
tecidos. Wolf era responsável pelo posicionamento de 
propriedade intelectual para garantir a utilização pelo sector 
privado. Isto resultou em múltiplas transferências de 
tecnologia úteis que levaram à disponibilidade desta 
tecnologia na Terra. David Wolf criou e dirigiu esta equipa 
para conseguir inovações únicas que são hoje responsáveis 
por importantes avanços no emergente campo da 
engenharia de tecidos, e misturando-a com a nano (micro) 
tecnologia. Para além de aplicar o seu conhecimento técnico 
no desenho de sistemas de controlo em tempo real, 
comunicações, bioprocessamento, fisiologia, dinâmica de 
fluidos, e medicina aeroespacial, David Wolf exerceu a 
liderança em métodos consistentes com a mais visionária 
das equipas multidisciplinares. Nestes papéis foi necessário 
superar as incompatibilidades entre companhias do sector 
privado, e restrições das agências governamentais, para se 
conseguir uma troca vantajosa e mútua de tecnologias. 


Seleccionado como astronauta em Janeiro de 1990, David 
Wolf qualificou-se para o voo espacial em Julho de 1991. 
Os seus trabalhos técnicos incluíram o processamento e 
teste do varvém espacial no Centro Espacial Kennedy (1991 
— 1992) e comunicações como CAPCOM (1994 — 1995). É 
especialista em actividades extraveiculares, desenho de 
fatos espaciais, e navegação para encontros em órbita. 
Outras qualificações incluem as operações do sistema de 
manipulação remota (braço robot), reparação de sistemas 
em órbita, redes computacionais, e como engenheiro dos 
sistemas de controlo do vaivém espacial na reentrada 
atmosférica. Foi CAPCOM para a primeira e terceira 
missão entre o vaivém espacial e a estação espacial Mir. 


David Wolf viveu e tremou no Centro de Tremo de 
Cosmonautas Yuri Gagarin em preparação para uma missão 
de longa duração a bordo da estação espacial Mir. O treino 
espacial e a missão foram integralmente levados a cabo em 
língua russa. Para além de atingir um status de prontidão 
como cosmonauta, David Wolf foi útil na construção de 
parcerias internacionais, contribuindo com um trabalho de 
campo crítico para o actual programa espacial da ISS. Esta 
experiência foi utilizada pela NASA para incorporar da 
melhor forma os componentes mais vantajosos dos diversos 
programas espaciais. 


A primeira missão espacial de David Wolf teve lugar entre 
16 de Outubro e 1 de Novembro de 1993 a bordo do vaivém 
espacial Columbia na missão STS-58. Esta foi uma missão 
de 14 dias dedicada às ciências da vida. Este voo foi ponto 
importante numa colaboração entre o mundo académico e o 
governo num extensivo programa de compreensão da 
adaptação da fisiologia humana ao espaço e depois no seu 
regresso à Terra. David Wolf foi responsável por trabalhar 
em conjunto com investigadores académicos para permitir 
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esta missão, levar a cabo o voo e analisar os resultados. A 
equipa levou a cabo pesquisas neurovestibulares, 
cardiovasculares, cardiopulmonares, metabólicas e 
musculoesqueléticas, revelando uma fisiologia humana 
fundamental que de outra maneira estava mascarada pela 
gravidade. Esta informação tem um papel importante em 
permitir uma exploração espacial humana mais extensiva. 





Esta missão teve uma duração de 14 dias O horas 12 
minutos e 32 segundos. David Wolf tornou-se no 301º ser 
humano e no 188º astronauta dos Estados Unidos 
(juntamente com os astronautas Martin Joseph Fettman, 
William Surles McArthur e Richard Alan Searfoss) a levar 
a cabo uma missão espacial orbital. 


A 25 de Setembro de 1997 David Wolf era lançado a bordo 
do vaivém espacial Atlantis como parte da tripulação da 
missão STS-86 em direcção à estação espacial russa Mir na 
qual permaneceu durante 128 dias levando a cabo pesquisas 
científicas e de engenharia. Durante a missão foram 
demonstradas técnicas de engenharia de tecidos, capacidade 
de levitação electromagnética, comportamento coloidal e 
estudos da fisiologia humana em muicrogravidade. O seu 
regresso à Terra deu-se a bordo do vaivém espacial 
Endeavour a 31 de Janeiro de 1998. A sua missão teve uma 
duração de 127 dias 20 horas O minutos e 51 segundos. 
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David Wolf foi o 207º ser humano e o 153º astronauta dos 
Estados Unidos (juntamente com os astronautas Scott 
Edward Parazinski e Wendy Barrien Lawrence) a levar a 
cabo duas missões espaciais orbitais. 


A terceira missão espacial de David Wolf ocorreu entre 7 e 
18 de Outubro de 2002 a bordo do varvém espacial Atlantis 
na missão STS-112. Esta foi uma missão de montagem da 
estação espacial internacional durante a qual a tripulação 
instalou o segmento S-1. Wolf foi responsável por liderar as 
actividades extraveículares, garantindo assim o sucesso das 
actividades de construção. Esta missão teve uma duração de 
10 dias 19 horas 57 minutos e 49 segundos. 





David Wolf foi o 152º ser humano e o 117º astronauta dos 
Estados Unidos (juntamente com o astronauta Jeffrey 
Shears Ashby) a levar a cabo três missões espaciais orbitais. 


A missão STS-127 foi a quarta missão espacial de David 
Wolf que assim se tornou no 92º ser humano e no 79º 
astronauta dos Estados Unidos a levar a cabo 4 missões 
espaciais orbitais. 


No total, e com a missão STS-127, David Wolf acumulou 
um total de 168 dias 8 horas 56 minutos e 40 segundos de 
experiência em voo espacial, tendo também levado a cabo 
quatro actividades extraveiculares acumulando um total de 
mais de 23 horas. 


Julie Payette — Nasceu a 20 de Outubro de 1963 em 
Montreal, Quebec — Canadá. Payette gosta de atletismo, 
esqui, desportos com raquetas e mergulho. Possui uma 
licença de piloto civil. E fluente em inglês e francês e 
consegue manter uma conversação em castelhano, italiano, 
russo e alemão. Gosta de tocar piano e cantou com a 
Orquestra Sinfónica de Montreal, com a Piacere Vocale 
(Basileia) e com a Orquestra Tafelmusik Baroque, Toronto. 


Frequentou a escola primária e secundária em Montreal. É 
International Baccalaureate em 1982 pelo United World 
College of the Atlantic, País de Gales — Remo Unido. Em 
1986 obteve um bacharelato com distinção em Engenharia 
Eléctrica pela Universidade McGill, Montreal, e em 1990 
um mestrado de Ciência Aplicada — Engenharia 
Computacional pela Universidade de Toronto. 
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Antes de ingressar no programa espacial, Julie Payette 
levou a cabo investigações em sistemas de computadores, 
processamento de linguagem natural e reconhecimento 
automático de conversação. Trabalhou como engenheira de 
sistemas com a IBM Canada entre 1986 e 1988; assistente 
de investigação na Universidade de Toronto entre 1988 e 
1990; cientista convidada no Laboratório de Investigação da 
IBM em Zurique, Suíça, em 1991] e como engenheira 
investigadora na BNR/Nortel em Montreal (1992). 





Em Junho de 1992 a Agência Espacial do Canadá 
seleccionou Julie Payette a partir de 5.330 candidaturas para 
se tornar um de quatro astronautas. Após o seu treino básico 
no Canadá, ela trabalhou como consultora técnica para o 
Mobile Servicing System (MSS), um sistema robótico 
avançado fornecido pelo Canadá para a estação espacial 
internacional. 


Na preparação para uma missão espacial, Payette obteve a 
sua licença de piloto, estudou russo e acumulou 120 horas 
como investigadora a bordo de aeronaves com gravidade 
reduzida (voos parabólicos). Em Abril de 1996 foi 
qualificada como operadora de fatos de mergulho a grande 
profundidade. Obteve a licença militar de piloto no avião 
CT-114 “Tutor” na base da Força Aérea Canadiana em 
Saskatchewan em Fevereiro de 1996. Acumulou mais de 
1.300 horas de voo. Entre 200 e 2007 foi a astronauta líder 
para a Agência Espacial do Canadá. 


O primeiro voo espacial de Julie Payette teve lugar entre 27 
de Maio e 6 de Junho de 1999 como membro da tripulação 
da missão STS-96 / ISS-2A.1 a bordo do vaivém espacial 
Discovery. Durante a missão a tripulação levou a cabo a 
primeira acoplagem manual com a estação espacial 
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internacional e entregou quatro toneladas de mantimentos 
para a estação. Payette serviu como Especialista de Missão, 
era responsável pelos sistemas da estação, supervisionou a 
actividade extraveicular levada a cabo e operou o 
Canadarm. A missão teve uma duração de 9 dias 19 horas 
13 minutos e 57 segundos. Julie Payette foi a 8º astronauta 
canadiana e a 386º ser humano a levar a cabo uma missão 
espacial orbital (juntamente com o astronauta Rick Douglas 
Husband e com o cosmonauta Valeri Ivanovich Tokarev). 





A missão STS-127 foi a segunda missão espacial de Julie 
Payette que assim se tornou no 6º astronauta canadiana e no 
295º ser humano a levar a cabo duas missões espaciais 
orbitais. A missão STS-127 teve uma duração de 15 dias 16 
horas 44 minutos e 58 segundos, acumulando assim um 
total de 25 dias 11 horas 58 minutos e 55 segundos de 
experiência em voo espacial. 


Christopher John Cassidy -— Nascido em Salem, 
Massachusetts, a 4 de Janeiro de 1970, considera no entanto 
York, Maine, como a sua cidade natal. Frequentou o Liceu 
de York, seguindo mais tarde para a Escola Preparatória da 
Academia Naval em Newport, Rhode Island (1989), depois 
para a Academia Naval onde obteve um bacharelato em 
Matemática (1993) e um mestrado em Engenharia Oceânica 
pelo Instituto de Tecnologia do Massachusetts (2000). 


Christopher Cassidy serviu dez anos como membro das 
equipas SEAL da Marmha dos Estados Unidos. 
Especializou-se nas tácticas de reconhecimento a longa 
distância (patrulhas a pé e em veículos), direcção de 
assaltos a edificios, abordagens de embarcações, patrulhas 
de reconhecimento no deserto, mergulhos de combate, 
explosivos subaquáticos, e uma variedade de operações 
áreas, incluindo salto de pára-quedas, descida rápida de 
cordas, e rapel. Levou a cabo quatro excursões de seis 
meses: duas no Afeganistão e duas no Mediterrâneo. 
Cassidy serviu como Oficial Executivo e Oficial de 
Operações em Norfolk, Virgínia, e como Comandante de 
Pelotão na SEAL Team THREE em Coronado, Califórnia. 


Esteve destacado no Afeganistão por duas vezes após o 11 
de Setembro de 2001. Serviu como Comandante das Forças 
de Assalto no Solo para missões de combate internacionais 
e norte-americanas. Dirigiu dois meses de acção de 
abordagem de embarcações hostis no Norte do Golfo 
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Arábico. Foi Comandante do SEAL Delivery Vehicle 
Platoon no SEAL Delivery Vehicle Team TWO, Norfolk. 
Acumulou mais de 200 horas de mergulho subaquático 
como Piloto / Navegador / Comandante de Missão de um 
submergível que é lançado e recolhido a partir de um 
submarino. Também serviu como Dry Deck Shelter Platoon 
Commander no SEAL Delivery Vehicle Team TWO, 
Norfolk. Cassidy voluntariou-se e cumpriu uma jornada de 
caridade de 180 dias na qual remou um caiaque entre 
Norfolk e Washington D.C. para angariar fundos para a 
fundação Special Operations Warrior Foundation. 





Foi seleccionado pela NASA em Maio de 2004. Em 
Fevereiro de 2006 terminou o tremno de astronauta que 
incluiu formação técnica e científica, instrução intensiva 
sobre os sistemas do vaivém espacial e da estação espacial 
internacional, treino fisiológico, tremmno de voo em T-38, e 
tremos aquáticos e de sobrevivência. A finalização deste 
tremmo qualificou-o para vários trabalhos técnicos no Corpo 
de Astronautas e futuros voos espaciais como Especialista 
de Missão. Entre 2006 e 2008 serviu como CAPCOM no 
Controlo de Missão. 


A missão STS-127 foi a primeira missão espacial de 
Christopher Cassidy na qual estiveram incluídas 18 horas e 
5 minutos de actividade extraveicular em três passeios 
espaciais. 


Christopher John Cassidy foi o 496º ser humano e o 317º 
astronauta dos Estados Unidos (juntamente com Douglas 
Gerald Hurley, Thomas Henry Marshburn e Timothy 
Lennart Kopra) a levar a cabo um voo espacial orbital. 
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Thomas Henry Marshburn — Nasceu a 29 de Agosto de 
1960 em Statesville, Carolina do Norte. Gosta de acampar e 
de fazer caminhadas, e em 1980 fez uma caminhada entre o 
Canadá e o México segundo o trilho Pacific Crest. Também 
gosta de actividades familiares, natação, mergulho, 
snowboarding, tocar guitarra e leitura. 


Frequentou o Liceu Handerson, Atlanta — Geórgia, 1978; 
recebeu um bacharelato em Física pelo Davidson College, 
Carolina do Norte, 1982, um mestrado em Física pela 
Universidade da Virgínia, 1984, e um doutoramento em 
Medicina pela Universidade de Wake Forest, 1989. Em 
1997 recebeu um mestrado em Ciências Médicas pela 
Universidade do Texas (Medicina). 


Após finalizar a escola médica, Thomas Marshburn tremmou- 
se em medicina de emergência nos Hospitais de S. Vicente 
nos programas de emergência médica em Toledo, Ohio, 
onde também trabalhou como médico de voo. Em 1992, e 
após três anos de tremo, foi certificado pelo American 
Board of Emergency Medicine. A seguir trabalhou como 
médico de emergência em Seattle, Washington, antes de ser 
aceite na primeira formação do NASA/UTMB Space 
Medicine Fellowship em Galveston, Texas. Após terminar a 
formação em 1995, trabalhou nos hospitais da área de 
Houston, Texas, e no Hospital Geral de Massachussets, 
Boston, Massachussets. 


Em Novembro de 1994 Marshburn ingressava no Centro 
Espacial Johnson como cirurgião de voo, nomeado para o 
Space Shuttle Medical Operations e para o programa 
espacial conjunto entre os Estados Unidos e a Rússia. Entre 
Fevereiro de 1996 e Maio de 1997 serviu como cirurgião de 
voo para o pessoal da NASA destacado para o Centro de 
Treino de Cosmonautas na Cidade das Estrelas, Rússia, 
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seguido de trabalhos no Controlo de Missão em Korolev, 
Rússia, em apoio da Expedição 4 da NASA à estação 
espacial Mir. Entre Julho de 1997 e Agosto de 1998 serviu 
nas operações médicas do Programa Shuttle / Mir. Entre 
1998 e 2000 foi cirurgião de voo para a missão Neurolab 
(STS-98) e cirurgião principal para a missão STS-101 à 
estação espacial internacional. 


Após passar 10 meses como representante da NASA no 
Harvard / MIT Smart Medical Systems Team do National 
Space Biomedical Research Institute em Boston, 
Massachusetts, trabalhou como cirurgião de voo para a 
Expedição 7 da ISS em 2003, dando apoio desde a Rússia, 
Cazaquistão e Houston. 


Durante este tempo e até à sua selecção como astronauta, 
serviu como Líder de Operações Médicas para a ISS. Nas 
actividades levadas a cabo encontram-se o desenvolvimento 
de um programa de treino médico para cirurgiões de voo e 
oficiais médicos nas tripulações, e gestão do sistema de 
manutenção médica da ISS. 


Foi seleccionado pela NASA em Maio de 2004. Em 
Fevereiro de 2006 terminou o tremo de astronauta que 
incluiu formação técnica e científica, instrução intensiva 
sobre os sistemas do vaivém espacial e da estação espacial 
internacional, treino fisiológico, tremmno de voo em T-38, e 
tremos aquáticos e de sobrevivência. A finalização deste 
treino qualificou-o para vários trabalhos técnicos no Corpo 
de Astronautas e futuros voos espaciais como Especialista 
de Missão. 


A missão STS-127 foi a primeira missão espacial de 
Thomas Henry Marshburn na qual se tornou no 496º ser 
humano e o 317º astronauta dos Estados Unidos 
(juntamente com Douglas Gerald Hurley, Christopher John 
Cassidy e Timothy Lennart Kopra) a levar a cabo um voo 
espacial orbital. 


Timothy Lennart Kopra — Nascido em Austin, Texas, a 9 
de Abril de 1963, Timothy Kopra gosta de praticar 
atletismo e ciclismo, além de natação. 


Termmou o ensino secundário em 1981 no Liceu 
McCallum, Austin, e depois obteve um bacharelato em 
Ciência pela Academia Militar dos Estados Unidos, West 
Point — Nova Iorque (1985). Em 1995 recebia o mestrado 
em Engenharia Aeroespacial pelo Instituto de Tecnologia 
da Geórgia e um mestrado de Estudos Estratégicos, em 
2006, pelo U.S. Army War College. 


Kopra recebeu a sua comissão como Segundo Tenente da 
Academia Militar dos Estados Unidos em Maio de 1985 e 
foi designado como aviador militar em Agosto de 1986. 
Depois completou uma comissão de três anos em Fort 
Campbell, Kentucky, onde serviu líder de pelotão, oficial 
executivo, e adjunto de esquadrão no esquadrão de 
cavalaria do 101” Airborne Division. Em 1990, foi 
designado para o 3” Armored Division em Hanau, 
Alemanha, e foi destacado para o Sudoeste Asiático onde 
serviu nas operações Escudo do Deserto e Tempestade do 
Deserto. Finalizou o seu tour na Alemanha como 
comandante de uma companhia de ataque por helicóptero e 
como oficial de operações. Após regressar aos Estados 
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Unidos e de finalizar os seus estudos académicos no 
Instituto de Tecnologia da Geórgia, foi seleccionado em 
1995 para frequentar a Escola Naval de Pilotos de Teste. 
Após a sua graduação, foi designado para o U.S. Army 
Aviation Technical Test Center onde trabalhou como piloto 
de teste experimental em vários projectos e serviu como 
director de teste para o programa de desenvolvimento do 
helicóptero 'Comanche. Outras escolas militares 
frequentadas por Kopra incluem o Army Parachutist 
Course, Pathfinder Course, Air Assault Course, O 
Combined Services Staff School, e o Command and General 
Staff College. 





Timothy Kopra começou a trabalhar na NASA em 
Setembro de 1998 como engenheiro de integração e teste no 
Centro Espacial Johnson, Houston — Texas. Neste cargo 
serviu como engenheiro de ligação para os programas do 
vaivém espacial e da estação espacial internacional, 
nomeadamente no teste de hardware. Este activamente 
envolvido nos testes das interfaces de actividades 
extraveícular para cada um dos segmentos da ISS. 


Foi seleccionado para astronauta em Julho de 2000, 
iniciando o seu treino no mês seguinte. Completou depois 
anos de treino intensivo nos sistemas do vaivém espacial e 
da estação espacial internacional, bem como pilotando o T- 
38. Depois serviu na secção da Estação Espacial do Corpo 
de Astronautas onde a sua principal função envolveu o teste 
das interfaces da tripulação para dois módulos 
pressurizados bem como o teste da implementação de 
computadores de suporte e rede LAN na ISS. Após finalizar 
um curso de língua russa em Moscovo, Kopra iniciou em 
Julho de 2005 o tremo para uma missão de longa duração 
na ISS. Serviu como membro suplente na Expedição 16 e 
Expedição 17. 
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A missão STS-127 foi a primeira missão espacial de 
Timothy Lennart Kopra na qual se tornou no 496º ser 
humano e o 317º astronauta dos Estados Unidos 
(juntamente com Douglas Gerald Hurley, Christopher John 
Cassidy e Thomas Henry Marshburn) a levar a cabo um voo 
espacial orbital. 
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Lançamentos orbitais em Julho de 2009 


Em Julho de 2009 foram levados a cabo 77 lançamentos orbitais dos quais um foi tripulado, tendo-se colocando em órbita 17 satélites. 
Desde 1957 e tendo em conta que até ao final de Julho de 2009 foram realizados 4651 lançamentos orbitais, 382 lançamentos foram 
realizados neste mês o que corresponde a 8,2% do total e a uma média de 7,3 lançamentos por ano neste mês. É no mês de 
Dezembro onde se verificam mais lançamentos orbitais (463 lançamentos que correspondem a 10,0% com uma média de 8,9 
lançamentos por mês de Dezembro) e é no mês de Janeiro onde se verificam menos lançamentos orbitais (280 lançamentos que 
correspondem a 6,0% com uma média de 5,4 lançamentos por mês de Janeiro). 
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Passageiro unico do Ariane-5ECA 


O satélite TerreStar-1 foi o passageiro único da missão V189 da Arianespace que teve lugar às 1752:09UTC do dia 1 de Julho de 
2009. Não é usual haver somente um único passageiro a bordo deste lançador, mas sendo o maior satélite comercial alguma vez 
colocado em órbita, o TerreStar-1 viajou sozinho para o espaço. 


O TerreStar-l 


O satélite TerreStar-1 foi o maior satélite comercial alguma vez colocado em órbita, tendo uma massa no lançamento de 6.910 kg. O 
TerreStar-1 tem um comprimento de 8 metros e uma área de 3m2 quando armazenado. O satélite irá fornecer serviços móveis 
terrestres e serviços integrados para comunicações críticas 
utilizando dispositivos manuais convencionais. 

























O TerreStar-l foi construído pela Space Systems/Loral e é 
baseado na plataforma SS/L-1300, proporcionando a 
flexibilidade para apoiar um largo leque de aplicações e 
avanços tecnológicos. O satélite é capaz de gerar mais de cinco 
centenas de serviços de comunicações cobrindo os Estados 
Unidos, Canadá, Porto Rico e as Ilhas Virgens americanas. 
Operando no espectro de 2 GHz, o satélite fornecerá serviços 
de voz, dados e comunicações em vídeo. 


O satélite transporta uma antena com cerca de 18 metros de 
diâmetro que lhe permite ultrapassar a actual geração de 
satélites em termos de sensibilidade do sinal e no número de 
ligações que pode gerar. O TerreStar-l opera em banda S e terá 
uma vida útil de 15 anos na órbita geossíncrona a 111º 
longitude Oeste. 


O satélite será operado pela TerreStar Networks, Renton — 
Virginia, que planeia oferecer serviços de comunicações 
móveis da próxima geração através de uma rede de companhias 
parceiras no projecto e fornecedores de serviços para 
utilizadores que necessitem de comunicações em qualquer 
parte dos Estados Unidos e Canadá. 


Ao lado: o satélite TerreStar-1 no interior das instalações 
de processamento do CSG Kourou durante os 
preparativos finais para o lançamento. Imagem: 
Arianespace. 
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O super lançador europeu Ariane- 
SECA é um lançador a dois estágios, 
auxiliados por dois propulsores laterais 
a combustível sólido. O Ariane-SECA 
tem um peso bruto de 777.000 kg, 
podendo colocar 16.000 kg numa órbita 
a 405 km de altitude com uma 
inclinação de 51,6º em relação ao 
equador terrestre ou então 10.500 kg 
numa órbita de transferência para a 
órbita geossíncrona. No lançamento 
desenvolve 1.566.000 kgf. Tem um 
comprimento total de 59,0 metros e o 
seu diâmetro base é de 5,4 metros. 


Os propulsores laterais de combustível 
sólido desenvolvem mais de 90% da 
força inicial no lançamento. 
Designados P241 (Ariane-5 EAP 
“Etage Acceleration a Poudre”) cada 
propulsor tem um peso bruto de 
278.330 kg, pesando 38.200 kg sem 
combustível e desenvolvendo 66.0000 
kgf no vácuo. O Tes é de 275 s (les-nm 
de 250 s) e o Tq é de 130s. Os 
propulsores laterais têm um 
comprimento de 31,6 metros e um 
diâmetro de 3,05 metros. Estão 
equipados com um motor P241 que 
consome combustível sólido 
constituído por uma mistura de 68% de 
perclorato de amónia (oxidante), 18% 
de alumínio (combustível) e 145 
polibutadieno (substância aglutinante). 


Cada propulsor é composto por três 
segmentos. O segmento inferior tem um 
comprimento de 11,1 metros e está 
abastecido com 106,7 t de propolente; o 
segmento central tem um comprimento 
de 10,17 metros e está abastecido 107,4 


ja Hs 7 oo O a | 


t de propolente, finalmente o segmento 
superior (ou frontal) tem um 
comprimento de 3,5 metros e está 
abastecido com 23,4 t de propolente. Sobre o segmento superior está localizada uma ogiva com um sistema de controlo. O processo 
de ignição é iniciado por meios pirotécnicos (assim que o motor criogênico Vulcam do primeiro estágio estabiliza a sua ignição) e O 
propolente sólido queima a uma velocidade radial na ordem dos 7,4 mmy/s (a queima é realizada de dentro para fora). O controlo de 
voo é feito através da tubeira móvel do propulsor que é conduzida actuadores controlados hidraulicamente. 





O primeiro estágio do foguetão Ariane-SECA, denominado H173 (EPC “Etage Principal Cryotechnique”), tem um comprimento de 
30,5 metros e um diâmetro de 5,46 metros. Tem um peso bruto de 186.000 kg e um peso sem combustível de 12.700 kg. No 
lançamento desenvolve 113.600 kgf (vácuo), com um les de 434 s (les-nm de 335 s) e um Tq de 650 s. O seu motor criogénico 
Vulcain-2 (com um peso de 1.800 kg, diâmetro de 2,1 metros e comprimento de 3,5 metros) é capaz de desenvolver 132.563 kgf no 
vácuo, com um les 440 s e um Tq de 605 s. Tal como o Vulcan, utilizado no primeiro estágio do Ariane-5G, o Vulcain-2 consome 
LOX e LH». O Vulcain-2 é desenvolvido pela Snecma. 


O H173 é capaz de transportar mais 15.200 kg de propolente devido a modificações feitas no tanque de oxigénio líquido. Na parte 
superior do H173 encontra-se a secção de equipamento VEB (Vehicle Equipment Bay) do Ariane-SECA onde são transportados os 
sistemas eléctricos básicos, sistemas de orientação e telemetria, e o sistema de controlo de atitude. A secção de equipamento é 
desenvolvida pela Astrium SAS e tem uma altura de 1,13 metros e um peso de 950 kg. 
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Lançamento Missão Meo Date Hora Satélites 


lançador Lançamento 
PA Spaceway-3 (32018 2007-0364) 
2007-036 V177 L537 14-Ago-07 23:44:00 RENO (32019 2007-036B) 
Skynet-5B (32293 2007-0564) 
Star One C-1 (32294 2007-056B) 
VINASAT- (32767 2008-0184) 
Star One C-2 (32768 2008-018B) 
Skynet-5C (33055 2008-0304) 
Turksat-3A (33056 2008-030B) 
ProtoStar-1 (33153 2008-0344) 
Badr-6 (33154 2008-034B) 
Superbird-7 (33274 2008-0384) 
AMC-21 (33275 2008-038B) 
Hot Bird-9 (33459 2008-0654) 
Eutelsat-W2M (33460 2008-065B) 
NSS-9 (33749 2009-0084) 
Hot Bird-10 (33750 2009-008B) 
SPIRALE-1 (33751 2009-008C) 
SPIRALE-2 (33752 2009-008D) 
: Rea Herschel (34937 2009-0264) 
2009-026 L546 14-Mai-09 13:12:02 Planck (34938 2009-026B) 


2009-035 L547 1-Jul-09 17:52:09 TerreStar-1 (35496 2009-0354) 


2007-056 V179 L538 14-Nov-07 | 22:06:00 


2008-018 V182 L539 18-Abr-08 | 22:16:00 


2008-030 V183 L540 12-Jun-08 21:54:00 


2008-034 V184 L541 7-Jul-08 21:47:00 


2008-038 V185 L542 14-Ago-08 20:44:00 


2008-065 V186 L543 20-Dez-08 22:35:07 


2009-008 L545 12-Fev-09 22:09:00 





O segundo estágio ESC-A, desenvolvido pela Astrium GmbH, tem um comprimento de 9,0 metros, um diâmetro de 5,5 metros, um 
peso bruto de 16.500 kg e um peso sem combustível de 2.100 kg. No lançamento desenvolve 6.600 kgf (vácuo), com um les de 446 
s e um Tq de 960 s. O seu motor HM-7B (com peso de 155 kg, um diâmetro de 2,7 metros e um comprimento de 2,0 metros) é capaz 
de desenvolver 6.394 kgf no vácuo, com um les 446 s e um Tq de 731 s. Consome LOX e LH,. O HM-7B, desenvolvido pela 
Snecma, também era utilizado no terceiro estágio dos lançadores Ariane-4, bem como o tanque de oxigénio líquido. Este estágio 
pode transportar 14.000 kg de propolente criogénico e permite ao Ariane-SECA colocar 10.000 kg em órbitas de transferência para a 
órbita geossincrona, em missões onde transporta duas cargas utilizando o adaptador Sylda, ou então 10.500 kg de carga para a 
mesma órbita quando se trata de um único satélite. 


As carenagens da carga no Ariane-SECA (e da versão original do Ariane-5) são construídas pela Contraves Space e existem três 
versões consoante o tamanho dos satélites a serem transportados. As diferentes versões das carenagens têm 12,73 metros, 13,81 
metros ou 17,00 metros de comprimento, com uma massa que varia entre os 2.000 kg e os 2.900 kg. No interior da carenagem os 
satélites são transportados no adaptador Sylda, caso se trate do lançamento de dois ou mais satélites. O Sylda é construído pela 
Astrium GmbH e existem sete versões com uma altura que varia entre os 4,6 metros e os 6,4 metros, e um peso entre os 400 kg e os 
500 kg. 
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Rokot lança Strela-3 / Rodnik 


Anunciado há vários meses, não foi com surpresa que algumas semanas antes as forças militares russas anunciaram o lançamento de 
três pequenos satélites militares utilizados para comunicações estratégicas da série Strela-3 / Rodnik. 


Rodnik, comunicações estratégicas 


Os satélites Rodnik surgem como um melhoramento dos satélites 17F13 Strela-3 que representam a segunda geração de satélites 
militares de comunicações e que foram inicialmente desenvolvidos para o GRU (Glavnoye Razvedyvatel'noye Upravleniye), o 
directorado de inteligência militar das forças militares soviéticas. 
Os satélites recebem as comunicações por parte do emissor no 
solo, gravam a informação a bordo e transmitem essa informação 
quando passam sobre o receptor. O desenvolvimento dos Strela-3 
foi necessário para substituir a primeira geração Strela-IM e os 
satélites Strela-2M, com os primeiros veículos a serem colocados 
em órbita em 1973. 


Mais pesados do que os satélites Strela-IM, os Strela-3 eram 
numa fase inicial lançados em conjuntos de seis veículos por 
foguetões 11K68 Tsyklon-3. A constelação operacional consiste 
em doze satélites colocados em dois planos orbitais com um 
espaçamento de 90º. 


Os satélites são compostos por um corpo cilíndrico com uma 
altura de 1,50 metros e um diâmetro de 1,00 metros, estando 
equipado com um braço de gradiente de gravidade que é 
estendido em órbita para fornecer uma estabilização passiva. 
Estes satélites têm um único canal de comunicações e a 
capacidade de armazenamento de informação a bordo era de 12 
Mbit, com um índice de transmissão de 2,4 kbit/s. A empresa 
NII-TP era responsável pela carga de comunicações a bordo. 





Os primeiros satélites Strela-3 foi colocados em órbita em 1985 e o 
sistema foi aceite para serviço militar em 1990. Dois anos mais tarde 
o sistema Strela-3 substituía o sistema Strela-1IM e após 1994 acabou 
por substituir o sistema Strela-2M. 


Com o fim dos lançamentos dos foguetões 11K68 Tsyklon-3 os 
satélites Strela-3 começaram a ser colocados em órbita por foguetões 
11K65M Kosmos-3M a partir de 2002 com o lançamento de dois 
satélites por missão. Com o final do lançamento dos foguetões 
11K65M Kosmos-3M serão utilizados os foguetões Rokot. 


Uma versão civil do sistema Strela-3 é denominada Gonets que por 
vezes compartilhou os mesmos lançadores com os satélites Strela-3. 


Os Strela-3 têm uma massa de 225 kg e são fabricados pela 
Reshetnev (antiga NPO Prikladnoi Mekhaniki (NPO PM)). Os 
satélites operam em órbita com um apogeu a 1.414 km de altitude, 
perigeu a 1.400 km de altitude e inclinação orbital de 82,6º. 


O foguetão Rokot/Briz-KM 


Características gerais e descrição 


O foguetão Rokot/Briz-KM é um lançador russo a três estágios de 
propulsão líquida totalmente operacional que comercialmente 
disponibilizado pala empresa comercial Eurockot Launch Servives 
para lançamentos para a órbita terrestre baixa. A Eurockot Launch 
Servives é uma empresa germano-russa que foi especificamente 
formada para oferecer comercialmente o foguetão Rokot/Briz-KM. 
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Nome 
Cosmos 2337 
Cosmos 2338 
Cosmos 2339 
Cosmos 2352 
Cosmos 2353 
Cosmos 2354 
Cosmos 2355 
Cosmos 2356 
Cosmos 2357 

Strela-3 

Strela-3 

Strela-3 
Cosmos 2384 
Cosmos 2385 
Cosmos 2386 
Cosmos 2390 
Cosmos 2391 
Cosmos 2400 
Cosmos 2401 
Cosmos 2408 
Cosmos 2409 
Cosmos 2416 
Cosmos 2437 
Cosmos 2438 
Cosmos 2439 
Cosmos 2451 
Cosmos 2452 
Cosmos 2453 


Desig. Int. 
1997-006D 
1997-006E 
1997-006F 
1998-036A 
1998-036B 
1998-036€ 
1998-036D 
1998-036E 
1998-036F 


2001-058A 
2001-058B 
2001-058€C 
2002-0364 
2002-036B 
2003-037A 
2003-037B 
2004-0374 
2004-037B 
2005-048B 
2008-025B 
2008-025€ 
2008-025D 
2009-0364 
2009-036B 
2009-036€ 


NORAD Data Lançamento 


24728 
24729 
24730 
25363 
25364 
25365 
25366 
25367 
25368 


27055 
27056 
27057 
27464 
27465 
27864 
27865 
28419 
28420 
28909 
32954 
32955 
32956 
35498 
35499 
35500 
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Veículo Lançador 


PIt. Lançamento 


14-Fev-97 11K68 Tsyklon-3 LC32/1 
15-Jun-98 11K68 Tsyklon-3 LC321 
27-Dez-00 11K68 Tsyklon-3 LC321 
28-Dez-01 11K68 Tsyklon-3 LC321 

8-Jul-92 11K65M Kosmos-3M LC132/1 
19-Ago-03 11K65M Kosmos-3M LC132/1 
23-Set-04 11K65M Kosmos-3M LC132/1 
21-Dez-05 11K65M Kosmos-3M (53727232) LC1321 
23-Mai-09 Rokot/Briz-KM LC133/3 

6-Jul-09 Rokot/Briz-KM LC133/3 


Esta tabela mostra os satélites da série Strela-3 e Rodnik colocados em órbita desde 1997. Todos os lançamentos foram levados 


a cabo desde o Cosmódromo GIK-1 Plesetsk. Tabela: Ru1 C. Barbosa 
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Este foguetão utiliza como os seus dois primeiros estágios o míssil balístico 
intercontinental RS-1I8 (SS-19 Stiletto). O RS-18, que foi originalmente 
desenvolvido como o míssil UR-100N, foi desenhado entre 1964 e 1975. Mais de 
360 RS-18 foram fabricados durante os anos 70 e 80. O R$S-18 fornece assim os 
dois primeiros estágios, sendo o Briz-KM o terceiro estágio deste lançador. Este 
estágio está equipado com um motor capaz de múltiplas queimas e consome 
propolentes líquidos. 


O foguetão Rokot disponibilizado pela Eurockot é a versão comercial do lançador 
Rokot básico que foi lançado três vezes desde o Cosmódromo GIK-5 Baikonur. 
A versão comercial, o lançador Rokot com o estágio superior Briz-KM, é a única 
versão disponibilizada pela Eurockot. 


A unidade propulsora que fornece os dois primeiros estágios para p foguetão 
Rokot provém dos mísseis RS-18 existentes e são acomodados dentro dos 
sistemas de transporte / armazenamento existentes. O terceiro estágio que fornece 
a capacidade orbital contém um sistema de controlo / orientação moderno e 
autônomo que controla os três estágios. Capacidade de múltiplas ignições por 
parte do terceiro estágio permite a implementação de vários esquemas de injecção 
de cargas. 


Especificamente, o foguetão Rokot é composto por: a) uma unidade de propulsão 
RS-18 (fornecendo o primeiro e o segundo estágio); b) um sistema compósito 
superior. 


576 


O sistema compósito superior é composto por: a) o estágio superior Briz-M; 
b) a carenagem; c) adaptador de carga ou sistema de carga múltipla; d) o 
veículo espacial. 


O lançamento ocorre a partir do sistema de transporte / armazenamento erecto 
sobre o solo (os lançamentos a partir de silos são levados a cabo desde o 
mesmo contentor). O lançador encontra-se fisicamente apoiado num anel no 
fundo do contentor de lançamento. A ligação umbilical entre o lançador e o 
contentor de lançamento é separado mecanicamente no lançamento. Durante o 
lançamento, o foguetão é orientado por dois carris de guia no interior do 
contentor de lançamento. O contentor é utilizado uma única vez. O contentor 
protege a plataforma de lançamento dos escapes e chamas provenientes do 
motor, e garante que a temperatura correcta e níveis de humidade são 
mantidos dentro dos limites durante o armazenamento e operações. 


Características [| O 


Massa no lançamento 107.000 k 


Númerodeestgios | 3 


Combustivel N504 “ UDME para os três estágios 
Comprimento 
Diâmetro externo 
Carga maxima 


O primeiro estágio 


O primeiro estágio do foguetão Rokot tem um diâmetro externo de 2,5 metros 
e um comprimento de 17,2 metros. O corpo principal do estágio contém os 
tanques de NO, e UDMH separados por um anteparo comum. A 
pressurização dos tanques é conseguida ao se utilizar um sistema de gás 
quente. O sistema de propulsão é composto por quatro motores em suspensão 
cardan, de ciclo fechado e alimentados por turbo-bombas com a designação 
RD-0233/RD-0234. O primeiro estágio contém quatro retro-motores sólidos 
para a separação entre o primeiro e segundo estágios. 


Motor Principa RD-0233/RD-0234 


N204 / UDMH 





O segundo estágio 


O segundo estágio do foguetão Rokot tem um diâmetro externo de 2,5 metros 
e um comprimento de 3,9 metros. Contém um motor fixo de ciclo fechado 
alimentado a turbo-bomba designado RD-0235 e motores vernier RD-0236 
para controlo direccional. A separação entre o primeiro e o segundo estágio é 
uma separação “a quente” devido ao facto de que os motores vernier são 
accionados mesmo antes da separação. Os gases da exaustão são divergidos 
por escotilhas especiais no primeiro estágio. Após a separação, o primeiro 
estágio é “travado” por retro-foguetões, depois o motor do segundo estágio 
entra em ignição. Tal como o primeiro estágio, contém um anteparo comum e 
um sistema de pressurização a gás quente. Cada motor RD-0236 contém uma 
turbo-bomba e quão câmaras de combustão (cada uma pode ser direccionada 
numa direcção) 
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Motor Principal 
Impulso especifico no vácuo 


Motores Vernier RD-0236 
N204 / UDMH 





O sistema compósito superior 


A figura em baixo mostra o sistema compósito superior do foguetão 15A35 
Rokot que consiste no estágio Briz-M, carenagem, adaptador de carga e 
veículo espacial. 





Fairing Static Envelope 


ddapter 


Falring | SSA [ Payload Separation Plane 


Emule nt Compariment | Dispenser 


Engine Compartment and Tanks 


vi | Ts A ERA, | ab - 
BREEZE upper Stage | 7 Ec | Upper Composite Installation Plane 
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O terceiro estágio Briz-M 


O estágio Briz-M que foi adoptado como a versão standard do terceiro estágio para a versão comercial do foguetão Rokot, deriva do 
estágio original Briz-M utilizado durante os três primeiros voos do Rokot. O estágio é composto por três compartimentos principais 
que incluem o compartimento de propulsão, o compartimento de equipamento (hermeticamente selado) e o compartimento 
interestágio. De forma a acomodar que satélites de maiores dimensões sejam acomodados e para reduzir as cargas dinâmicas, foram 
introduzidas alterações estruturais ao estágio Briz-K. A estrutura da secção de equipamento do estágio Briz-K original foi alargada e 
aplanada ao se fazer uma redistribuição do equipamento de controlo. 


O novo compartimento de equipamento pode também actuar como um sistema de carga múltipla permitindo assim que vários 
satélites sejam colocados em órbita no mesmo lançamento. Adicionalmente, o compartimento foi reforçado com a introdução de 
novas paredes de reforço para proporcionar uma rigidez estrutural adequada. Além disso, o estágio superior Briz-KM já não se 
encontra fixo ao lançador na sua base mas encontra-se suspenso no interior do compartimento de transição alongado. Este 
compartimento é uma estrutura de suporte que fornece uma interface mecânica na unidade de propulsão e acomoda o sistema de 
separação do Briz-KM. 


Consequentemente, a carenagem está agora fixada directamente ao compartimento de equipamento. Podem assim ser acomodadas 
uma grande variedade de configurações de carga, variando de lançamentos de um único satélite a vários veículos, posicionados num 
único nível ou em dois ou mais níveis utilizando um sistema de transporte indicado. 


O compartimentou de equipamento do Briz-KM contém: 


e Um sistema de telemetria incluindo transmissores e antenas. O Briz-KM também contém gravadores para uma capacidade 
de arquivo e transmissão de telemetria. 


e Sistemas de orientação, navegação e controlo para todos os estágios de voo e manobras antes e após a separação da carga. 
Contém um sistema de orientação imercial baseado numa giro-plataforma de três eixos num computador de bordo. O 
Sistema de Controlo possuí três canais independentes com votação por maioria e é totalmente autónomo em relação em 
controlo no solo. 


e Sistema de detecção com antenas de recepção / transmissão. 


O Briz-KM pode também ser equipado com até três baterias Ag/Zn que podem fornecer tanto o Briz-KM como os sistemas das 
cargas. O compartimento de propulsão consiste no compartimento de combustível e motores de propulsão incluindo o equipamento 
associado. 


O compartimento de propulsão do Briz-KM incluindo os tanques de combustível e os sistemas de propulsão foi obtido sem qualquer 
alteração a partir da configuração do Briz-K. Os tanques de combustível consistem num tanque de combustível de baixa pressão 
(UDMH) e um tanque de oxidante (N,04) separados por um anteparo comum. O tanque inferior de oxidante rodeia do motor 
principal de 20 kN. Cada tanque contém equipamento tal como deflectores, condutas de alimentação e dispositivos de controlo de 
ulagem para facilitar as reignições do motor principal durante as fases de imponderabilidade. 


Os sistemas de propulsão do Briz-KM incluem um motor principal, motores vernier e de controlo de atitude que estão localizados na 


base do compartimento de propulsão 

Are Cm a E Alimentação de turbo-bomba em ciclo fechado 

azoto. Os 12 motores de controlo de 
| 15,76 EN 

atitude de 16 N controlam as manobras Po aESs 

do Briz-KM. Os quatro motores vernier ER 

de 400 N que estão localizados na base - q 

do Briz-KM são utilizados para a é cai a 

colocação do propolente antes da 

reignição do estágio e para manobras Fexigpo meira aim 

orbitais. O motor principal de 20 kN | Tempomínimodequeima | as 





fornece o maior impulso para se atingir Anteriores missões Fohos-1, Fobos-2 e Mars-91 

a órbita final. As características e 

extensa herança de voo de todos estes pe sy a | 
motores estão assinaladas nas duas lipo Alimentação bipropolente 


tabelas ao lado. 400 N 
yu | IST Ir. Ú: 20 M 
Sem combustível o estágio Briz-KM Emputa Beta) ai ainda iii É 
tem uma massa de 1.600 kg. A massa Impulso minimo 


total do oxidante (N504) é de 3.300 kg, Modo de operação Impulso ou estado estacionario 


enquanto que a massa de combustível Anteriores missões | Polvus, Kvant-2, Ervstal, Spekir, Priroda, FGB 
(UDMH) é de 1.665 kg. 
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A carenagem 


A carenagem utilizada no Rokot foi especialmente desenhada para a versão comercial do lançador e tem por base a tecnologia 
utilizada noutros programas da empresa Khrunichev. 


A carenagem é montada no topo da secção de equipamento do terceiro estágio. A separação da carenagem e a sua ejecção são 
conseguidas através de mecanismos de separação que seguram as suas duas metades ao longo de uma linha vertical através de um 
sistema pirotécnico localizado no nariz da carenagem. Imediatamente após este evento, vários piro-parafusos na linha de separação 
horizontal da carenagem são accionados e as duas metades são então libertadas para serem separadas por meio de molas. As duas 
metades rotacionam em ganchos localizados nas bases e são subsequentemente ejectadas. 


O desenho conceptual é baseado no desenho da carenagem utilizada nos foguetões 8K82KM Proton-M comerciais. A carenagem é 
fabricada a partir de uma fina camada de compósito de fibra de carbono com uma estrutura em favos de mel em alumínio. 


A Khrunichev tem vindo a utilizar a fibra de carbono para as carenagens desde 1985. são especialmente úteis para a absorção de 
ruído acústico. 


O sistema de separação da carenagem tem uma excelente herança no seu desenho. Os seus mecanismos têm sido extensivamente 
testados no solo e utilizados em vários programas. 


O contentor de transporte e lançamento 
O contentor de transporte e lançamento (CTL) fornece as seguintes funções: 
e Armazenamento da unidade de propulsão em condições climáticas controláveis; 
e Transporte da unidade de propulsão (primeiro e segundo estágio); 
e Erecção do lançador na plataforma de lançamento; 
e Preparação pré-lançamento do lançador e protecção ambiental; 
e Lançamento, 
O CTL consiste de: 
e Um contentor cilíndrico; 
e Uma extensão para o terceiro estágio / carga; 
e Guias Internos; 
e Sistemas para abastecimento, pressurização; controlo térmico e apoio eléctrico. 
Qualificação do Rokot e historial de voo 


O sistema de lançamento Rokot tem a longa história de voos com um registo excelente. Para manter esse registo impressionante, que 
inclui um registo de 80 lançamentos desde 1983 sem qualquer falha para o lançador Rokot (RS18), a Eurockot manteve 
propositadamente o maior número possível de características na sua versão comercial em relação à versão militar. 


A versão original, o Rokot-K (com o estágio Briz-K) foi lançada com sucesso três vezes a partir de um silo desde o Cosmódromo 
GIK-5 Baikonur. No entanto, esta versão não podia servir o mercado anunciado pela Eurockot para as inclinações altas ou polares. 
Além do mais, a configuração do Rokot-K não permitia o lançamento de grandes cargas para orbitas terrestres baixas. 


Assim, para proporcionar operações comerciais do lançador Rokot para o mercado referido, a Eurockot procedeu a modificações ao 
lançador Rokot-K e abriu uma nova base de lançamento no Cosmódromo GIK-1 Plesetsk. Para manter a herança do Rokot-K e do 
RS-18 lançado desde silos e de contentores móveis, é utilizado um sistema idêntico para lançamentos acima do solo em Plesetsk. De 
forma similar, não se procederam a grandes modificações nos sistemas aviónicos / controlo para o sistema Rokot/Briz-KM. Somente 
foram levadas a cabo alterações estruturais ao sistema compósito superior. Todas as modificações foram submetidas a um extensivo 
programa de qualificação antes dos primeiros lançamentos. 


Os primeiros lançamentos do Rokot tiveram lugar com a configuração Rokot-K e foram lançados com uma pequena carenagem 
desde um silo no Cosmódromo GIK-5 Baikonur. Os dois primeiros lançamentos tiveram lugar a 20 de Novembro de 1990 e 20 de 
Dezembro de 1991. Durante estes voos foram levadas a cabo experiências geofísicas. Nestes voos, após o final da queima dos dois 
estágios, foi levada a cabo com sucesso a separação do estágio superior Briz, realizando-se um voo sub-orbital controlado e 
estabilizado, atingindo-se uma altitude máxima de 900 km a uma inclinação de 65º. Foi nesta fase do voo que foram levadas a cabo 
as experiências. 


Várias reignições do motor principal do estágio superior foram levadas a cabo nestes voos. Os primeiros lançamentos permitiram o 
ensaio da eficiência de todos os sistemas e equipamentos do veículo de lançamento, estimando-se a performance da dinâmica do 
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estágio superior em condições de ausência de peso durante as múltiplas reignições da unidade de propulsão, e procedeu-se á 
aquisição de dados a nível de choques, cargas vibracionais e acústicas. 


O terceiro lançamento do Rokot foi levado a cabo com sucesso a 26 de Dezembro de 1994. Em resultado deste lançamento o satélite 
de radioamador Rádio-ROSTO com uma massa de cerca de 100 kg foi colocado numa órbita circular baixa com uma altitude de 
1.900 km e uma inclinação de 65º. Várias reignições do estágio superior também foram levadas a cabo neste voo. 


Os cinco lançamentos seguintes foram levados a cabo sob os auspícios da Eurockot, usando a versão comercial Rokot/Briz-KM e 
foram todos bem sucedidos. Os lançamentos foram levados a cabo desde a plataforma da Eurockot em Plesetsk. O primeiro 
lançamento a ser levado a cabo sob a gestão da Eurockot foi o Commercial Demonstration Flight (CDF) que colocou em órbita dois 
satélites simulados, o SIMSAT-1 e o SIMSAT-2. 


Esta missão CDF permitiu que a Eurockot atingisse os seguintes objectivos: 
e Alcance da prontidão operacional das operações comerciais em Plesetsk; 
e Verificação em voo da configuração Rokot/Briz-KM; 


e Injecção orbital de dois satélites ssmulados (SIMSAT-1 e SIMSAT-2) numa órbita com uma altitude de 547 km e uma 
inclinação de 86,4º; 


e Teste e verificação das instalações técnicas, plataforma de lançamento, sistema de abastecimento, operações, equipamento 
de suporte eléctrico no solo, e sistema de medição de dados, registo e processamento; 


e Medição e avaliação do ambiente da carga durante o voo e confirmação dos dados existentes no Guia do Usuário; 


e Demonstração da fiabilidade inerente dos sistemas do veículo lançador Rokot. 


O quadro seguinte mostra os lançamentos levados a cabo até á data pelo foguetão Rokot/Briz-KM. 
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1994-085 
2000-026 


2002-012 


2002-031 


2003-031 


2003-050 
2005-032 
2005-F03 
2006-031 


2008-025 


2009-013 


2009-036 


Data 


20-Nov-90 
20-Dez-91 
26-Dez-94 


16-Mai-00 
17-Mar-02 


20-Jun-02 


30-Jun-03 


30-Out-03 

26-Ago-05 
8-Out-05 

28-Jul-06 


23-Mai-08 


17-Mar-09 


6-Jul-09 


Local 
Lançamento 
GIK-5 Baikonur 
GIK-5 Baikonur 
GIK-5 Baikonur 


GIK-1 Plesetsk 
GIK-1 Plesetsk 


GIK-1 Plesetsk 


GIK-1 Plesetsk 


GIK-1 Plesetsk 
GIK-1 Plesetsk 
GIK-1 Plesetsk 
GIK-1 Plesetsk 


GIK-1 Plesetsk 


GIK-1 Plesetsk 


GIK-1 Plesetsk 


Plataforma 


LC175/59 
LC175/59 
LC175/59 


LC133 


LC133 


LC133 


LC133/1 


LC133 
LC133/3 
LC133/3 
LC133/3 


LC133/3 


LC133/3 


LC133/3 


Veículo 


Rokot-K/Briz-K 
Rokot-K/Briz-K 
Rokot-K/Briz-K 


Rokot/Briz-KM 


Rokot/Briz-KM 


Rokot/Briz-KM 


Rokot/Briz-KM 


Rokot/Briz-KM 
Rokot/Briz-KM 
Rokot/Briz-KM 
Rokot/Briz-KM 


Rokot/Briz-KM 


Rokot/Briz-KM 


Rokot/Briz-KM 


Revalidação dos mísseis R8-I8 utilizados pala Eurockot 
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Carga 


Sub-orbital 
Sub-orbital 
Radio-ROSTO (23439 1994-0854) 
SIMSAT-1 (26365 2000-0264) 
SIMSAT-2 (26366 2000-26B) 
GRACE-1 (27391 2002-0124) 
GRACE-2 (27392 2002-012B) 
Iridium-97 (27450 2002-0314) 
Iridium-98 (27451 2002-031B) 
Monitor-E GVM (27840 2003-0314) 
MIMOSA-Macek (27841 2003-031B) 
DTUSat (27842 2003-031C) 
MOST (27843 2003-031D) 
Cute-I (27844 2003-031E) 
QuakeSat (27845 2003-031F) 
AAU-Cubesat (27846 2003-031G) 
CanX-1 (27847 2003-031H) 
CubeSat XI-IV (27848 2003-0319) 
SERVIS-1 (28060 2003-0504) 
Monitor-E (28822 2005-0324) 
CryoSat-1 (Earth Explorer-1) 
KOMPSat-2 'Arirang-2' (29268 2006-0314) 
Yubileyniy (32953 2008-0254) 
Cosmos 2437 (32954 2008-025B) 
Cosmos 2438 (32955 2008-025€) 
Cosmos 2439 (32956 2008-025D) 
GOCE (34602 2009-0134) 
Cosmos 2451 (35498 2009-0364) 
Cosmos 2452 (35499 2009-036B) 
Cosmos 2453 (35500 2009-036€) 





As unidades de propulsão RS-18 utilizadas pela Eurockot para o foguetão 
lançador Rokot são mísseis balísticos intercontinentais que foram atribuídos 
para a Eurockot pelo governo russo. Os R$S-18 recebidos pela Khrunichev são 
submetidos a um programa de revalidação antes de serem utilizados como 
lançador espaciais. De forma geral este procedimento envolve: 


e Apósa retirada do combustível, os RS-18 são removidos dos seus silos 
para armazenamento; 


e Os RS-18 são armazenados em condições climática controladas num 
estado inactivo no interior dos seus contentores de transporte até ao 
início dos preparativos para o lançamento (a atmosfera no interior dos 
contentores é climaticamente controlada utilizando-se azoto seco); 


e Verificações constantes de controlo de qualidade dos RS-18 através de 
programas regulares de testes que envolve a sujeição de partes a testes 
de voo, testes dos motores «a quente» e análise física destrutiva 
incluindo testes metalúrgicos, bem como testes funcionais das unidades 
de propulsão armazenadas. 





Lançamento do Cosmos 2451, Cosmos 2452 e Cosmos 2453 


O lançamento do foguetão Rokot/Briz-KM com dois satélites Strela-3 e um satélite Rodnik teve lugar às 0126:34,00UTC do dia 6 de 
Julho de 2009 a partir do Complexo de Lançamento LC133/3 do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk. Não foram divulgadas quaisquer 
informações relativamente a anteriores datas de lançamento, bem como sobre os preparativos para esta missão. 
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Serviço comercial da SpaceX 


A empresa privada SpaceX quer afirmar-se no mercado do lançamento de pequenos satélites utilizando o seu foguetão Falcon-1 e 
em 2010 o lançador Fancon-le. Com o Falcon-9, um lançador pesado, a empresa pretende no futuro captar a atenção das empresas 
de comunicações. Após um início atribulado e após o lançamento bem sucedido a 28 de Setembro de 2008, a empresa estava pronta 
para iniciar o seu serviço comercial com o tão adiado lançamento do satélite RazakSAT. 


O RazakSAT, observação da Terra 


Formalmente conhecido como MACSAT (Medium Aperture Camera 
SATellite), recebeu a 7 de Agosto de 2004 a designação RazakSAT pelo 
então Primeiro-ministro da Malásia Mahathir Mohamad em honra de Abdul 
Razak Hussein (segundo Primeiro-ministro daquele país). 


O satélite é o resultado de uma colaboração entre a ATSB (Astronautic 
Technology (M'sia) Sdn Bhd), supervisionada pelo Ministério da Ciência, 
Tecnologia e Inovação, e a empresa Satrec Initiative da Coreia do Sul. 


O RazakSAT é o segundo satélite de observação da Terra depois do 
TiongSAT-1 (26545 2000-057A) colocado em órbita! a 26 de Setembro de 
2000. 


O satélite é baseado no modelo SI-200, tem uma massa de 180 kg e uma 
forma hexagonal com cerca de 1,2 metros de altura. Pode produzir imagens 
pancromáticas com uma resolução de 2,5 metros e imagens multi-espectrais 
com uma resolução de 5 metros, através de um sistema de observação 
electro-óptico. A sua vida útil em órbita será de 3 anos. 





O RazakSAT será utilizado para a elaboração de mapas de infra-estruturas, 
monitorização das rotas marítimas, elaboração de mapas geológicos e 
monitorização dos ecossistemas marítimos, sendo uma ferramenta 
fundamental para o desenvolvimento da economia local. O satélite será 
também utilizado para a demonstração de tecnologia e pesquisas 
climatéricas. 


Lançamento 


O lançamento do RazakSAT estava inicialmente previsto para ter lugar na 
terceira missão do foguetão Falcon-l1 agendada para 2006 ou 2007. No 
entanto a missão foi sucessivamente adiada devido aos falhanços registados 
nos primeiros quatro lançamento do Falcon-l. Posteriormente adiado para 
finais de 2007, o lançamento seria de novo adiado para o primeiro trimestre 
de 2008 por não se conseguir arranjar um período para o lançamento desde 
as Ilhas Marshal. O lançamento seria depois sucessivamente adiado 
enquanto que os problemas com o lançador eram resolvidos em 2008. 


Uma data mais precisa para a missão foi então apontada para o dia 21 de 
Abril de 2009 (2300UTC). O satélite é enviado por avião desde Subang 
para a base do Exército em Bucholz a bordo de um avião C-103. Daqui é 
transportado também em avião para o Atol de Kwajalemm fazendo paragens 
em Kinabalu e Guam. No total a viagem demora cerca de 20 horas. 


A 17 de Abril o lançamento é adiado devido a problemas técnicos, 
nomeadamente devido à detecção de vibrações em níveis indesejados no 
veículo lançador. Estes “problemas de compatibilidade”, tal como referiu a 
SpaceX, surgiram quando se levaram a cabo os testes funcionais com entre 
o foguetão Falcon-l e os satélites RazakSAT, CubeSAT e InnoSAT, passageiros secundários no lançamento. Enquanto que o 
foguetão lançador e o RazakSAT cumpriram todos os critérios e verificações Iniciais em separado, foi identificada uma preocupação 
em relação à junção dos veículos. 





"O TiungSAT-1 foi colocado em órbita por um foguetão 15418 Dnepr-1 lançado às 1005:01,383UTC do dia 26 de Setembro de 
2000 a partir do Complexo de Lançamento LC109/95 do Cosmódromo GIK-5 Baikonur. A bordo seguiam também os satélites 
MegsSat-1 (26546 2000-057B), UniSat (26547 2000-0570), SaudiSat-1A (26547 2000-057D) e SaudiSat-1B (26548 2000-057E). 
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Em meados de Maio o lançamento era agendado para o mês de Julho com uma janela de lançamento a decorrer entre 13 e 14 de 
Julho. O problema de interacção entre o RazakSAT e o Falcon-l1 acabou por ser resolvido ao se implementar um simples sistema de 
isolamento vibracional, com a SpaceX a escolher o sistema SoftRide da CSA Enineering. Infelizmente, a introdução deste sistema fez 
com que fossem removidos as duas cargas secundárias desta missão, os satélites CubeSAT e o satélite InnoSAT. 


A contagem decrescente final para o lançamento do RazakSAT decorreu com algumas interrupções devido a pequenos problemas 
técnicos prontamente resolvidos e devido a problemas relacionados com as condições atmosféricas que por vezes ameaçaram o 
lançamento que acabou por ter lugar às 0335UTC do dia 14 de Julho de 2009. 
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O lançador Falcon-1 


Os foguetões Falcon-1 são desenhados para proporcionar avanços importantes na fiabilidade, custo e tempo de lançamento. A linha 
mestra no seu desenho é e continuará a ser a fiabilidade. A SpaceX reconhece que nada é mais importante do que conseguir colocar 
a carga dos seus clientes em órbita com segurança. 


A família de lançadores Falcon-1 inclui o Falcon-l e a versão melhorada Falcon-le. O Falcon-l estará disponível até meados de 
2010, altura em que o Falcon-le irá se tornar o veículo de transporte para pequenas cargas. 


A tabela seguinte mostra a comparação entre o Falcon-1 e o Falcon-le. 


Falcon-le — 1º estágio Falcon-1 — 1º estágio 2º estágio (comum a ambos 
lançadores) 


O Massa E STO l. 360 


E e. do propolente E —— 463 RT 492 o 037 
utilizável 
ke 


Tipo de estrutura  Monocoque  Monocoqe O Monocoque 


O Material — es —— amenas — Lítio 
DC E... alimentado a pressão ET alimentado a pressão = alimentado a pressão 
com ciclo gerador a gás com ciclo gerador a gás 
| Designação do Motor — do Motor O MetlinlC IC O MetlinlC e o KestrelD 2 


Rear smaclaciasea de motores - 1|— RE co 1 — va 1 — MR 
Propolente 


Força o Forga(kN) 556 (nível do mar) 345 ne do mar) 30,7 O 3OT(vácuo) 
Impulso a - Es TI 17 
vácuo (s) 
Sistema de alimentação Turbo-bomba Turbo-bomba Pressão 
do propolente 


Pressurização do tanque | Hélio aquecido / Controlo do | Hélio aquecido / Controlo do | Hélio aquecido / Controlo do Vector 
/ Controlo de atitude Vector de Força hidráulico Vector de Força hidráulico de Força por actuador 
electromecânico 


Controlo de atitude Exaustor da turbo-bomba Exaustor da turbo-bomba Motores de gás 
(rotação) 
Tempo de queima 
nominal (s) 
Processo de final de Queima até final do Queima até final do Velocidade predeterminada 
queima propolente propolente 
Separação do estágio Sistema pirotécnico com Sistema pirotécnico com Sistema de fixação com molas 
molas pneumáticas molas pneumáticas pneumáticas 


O Falcon-l é o foguetão com dois estágios que consome oxigénio líquido (LOX) e querosene altamente refinada (RP-1). Foi 
desenhado de base tendo em conta a eficiência no seu custo e a fiabilidade no transporte de satélites para a órbita terrestre baixa. 
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Primeiro estágio 


A estrutura primária do primeiro estágio é feita à base de 
uma liga de alumínio, em monocoque e com anteparo 
comum e estabilizada com pressão num arquitectura 
desenvolvida pela SpaceX. O desenho é uma mistura entre 
um desenho totalmente estabilizado por pressão, tal como no 
foguetão Atlas-II, e o desenho Isogrid (que consiste em 
folhas metálicas reforçadas internamente por uma "grelha" 
metálica usualmente em forma triangular), tal como no 
Delta-2. Em resultado, a SpaceX foi capaz de obter uma 
eficiência de massa na estabilização da pressão, mas 
evitando as dificuldades inerentes aos reforços estruturais 
enquanto no solo (de uma estrutura incapaz de suportar o seu 
próprio peso). 








Um único motor Merlin desenvolvido pela SpaceX 
propulsiona o primeiro estágio. Após a ignição, o foguetão é 
mantido no solo até que todos os sistemas do veículo são verificados estando a funcionar normalmente antes da sua libertação para o 
lançamento. 





A pressurização dos tanques de hélio é fornecida por tanques compósitos envolvidos em inconel fabricados pela Arde Corporation, o 
mesmo modelo utilizado no foguetão Delta-4. 


A separação entre o primeiro e o segundo estágio ocorre através de um sistema de molas pneumáticas e parafusos de separação. 
Todos os componentes são qualificados para o voo espacial e já foram anteriormente utilizados noutros lançadores. 


O primeiro estágio utiliza um pára-quedas para uma amaragem, onde é recolhido por navios num procedimento semelhante à 
recuperação dos propulsores laterais de combustível sólido do varvém espacial. O sistema de recuperação por pára-quedas foi 
desenvolvido para a SpaceX pela empresa Airbone Systems Corporation, que também constrói o sistema de recuperação dos 
propulsores laterais de combustível sólido do varvém espacial. 


Segundo estágio 


A estrutura do tanque do segundo estágio é 
fabricada numa liga de alumínio e lítio, 
uma liga que possui a melhor relação entre 
a resistência e o seu peso e que é 
actualmente utilizada no tanque exterior de 
combustível líquido do vaivém espacial. 
Apesar de a SpaceX continuar a pesquisa 
para alternativas a longo termo, para esta 
aplicação em particular possui a massa 
mais baixa dos materiais até agora 
examinados, incluindo a super-ligas e 
compósitos compatíveis com o oxigénio 
líquido. 


Os tanques são fabricados com precisão a 
partir de placas espessas com rebordos 
integrados e orifícios, minimizando o 
número de soldas necessárias. As maiores 
soldas circunferenciais são levadas a cabo 
por uma máquina de soldadura automática, 
reduzindo o potencial para o erro e 
garantindo uma qualidade consistente. 





Orientação, navegação e controlo 


O sistema de orientação, navegação e controlo (GNC) inclui um computador de voo reforçado e uma unidade inercial de medição 
(IMU). O computador de voo é um PC/104 baseado num processador Pentium classe 586 (Geode) com input e output analógico e 
digital. Proporciona uma interface com a carga no solo e com o computador do motor (no primeiro estágio) em voo via Ethernet. Um 
receptor GPS é transportado para actualizações de navegação, suportando a IMU. O sistema GNC também inclui um sistema de 
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telemetria em banda S, uma ligação vídeo em banda S, um repetidor em banda C, um controlador “bang-bang”? para regularização 
da pressão no tanque, baterias e distribuição de energia. 


Carenagem 


O foguetão lançador envia um sinal à carga na altura da 
separação para iniciar a activação da carga. Podem ser 
acomodadas configurações alternativas para os sinais de 
separação (cabos, botões de separação monitorizados 
directamente pela carga, etc.). 


Uma porta de acesso com um diâmetro de 0,2 metros está 
incluída na carenagem para somente propósitos de 
contingência. Sob as condições nominais de operação, todo 
28 o processamento que requer um acesso à carga deve ser 
[110] finalizado antes da instalação da carenagem. A carenagem 
| do Falcon-l tem um diâmetro de 1,54 metros (a figura 
mostra a carenagem do Falcon-1 e o volume dinâmico) 


20 


Separação da carga 


SERABATION ] PAYLOAD O RR a A Space x está familiarizada com muitos sistemas de 
PLANE VOLUME separação, incluindo bandas de fixação, pontos de fixação 
não-explosivos, e sistemas de separação motorizados 
Lightband. Como um serviço standard, a SpaceX irá ou 
fornecer e integrar um sistema de separação de carga 
Marmon ou integrar um sistema de separação designado e 
fornecido pelo cliente. 





A separação da carga é um evento previsto no tempo tendo 
como referência o final da queima do segundo estágio. A 
separação é iniciada de uma forma não explosiva por molas de separação que induzem uma velocidade de separação. O sistema 
mantém níveis de desvio de 1º/s. Uma vez separadas as duas metades do sistema, é enviado um sinal para a carga utilizando um cabo 
ou um pequeno interruptor. Se o cliente desejar, a carga pode ser colocada numa rotação até 6 rpm na separação. 


O lançador irá enviar um sinal à carga na separação para iniciar a sua activação. Podem ser acomodadas configurações alternativas 
para os sinais de activação (cabos, botões de separação monitorizados directamente pela carga, etc.). 


Quase qualquer atitude pode ser acomodada na separação. Porém, o sistema pode demorar até 15 minutos até atingir algumas 
atitudes antes da separação. Adicionalmente, podem ser levadas a cabo separações múltiplas. 





? Um controlador “bang-bang” é em teoria um controlador que altera de forma abrupta entre dois estados. Estes controladores podem 
ser conseguidos em termos de elemtos que proporcionem uma histerese. 
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Manobras para evitar colisões em órbita 


Se a análise mostrar a necessidade de se proceder a uma manobra para evitar uma colisão em órbita (CAM — Collision Avoidance 
Maneuver), uma manobra CAM pode ser levada a cabo como um serviço standard. Dez segundos após a separação da carga a CAM 
será levada a cabo utilizando o sistema de rpressurização a hélio e os motores de controlo a reacção. Os motores estão inclinados 
para a frente num ângulo de 20º e posicionados para minimizar a possibilidade de o gás atingir o satélite enquanto fornece a 
separação adequada. 


Precisão 


Sendo um veículo de propolentes líquidos com a capacidade de múltiplas ignições, o foguetão Falcon-1 fornece a flexibilidade 
necessária para a inserção orbital com maior excentricidade e para o lançamento de cargas múltiplas em órbitas ligeiramente 
distintas. Até ser verificadas em missões actuais, a SpaceX espera conseguir as seguintes precisões mínimas: inclinação: +/- 0,1º; 
perigeu: +/-. 5 km; apogeu: +/- 15 km. 





ae As AR 
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Parus e Sterkh-1 em órbita 
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Às 0357:42,468UTC do dia 21 de Julho de 2009 um foguetão 11K65M Kosmos-3M foi lançado desde o Complexo de Lançamento 
LC132/1 do Cosmódromo GIK-1 Plesetsk transportando a bordo o satélite Cosmos 2454, da série Parus, e o primeiro satélite Sterkh. 


O foguetão 11K65M Kosmos-3M 


Este foi o 444º lançamento de um 11K65M Kosmos-3M e o 424º lançamento 
com sucesso o que leva a que a taxa de sucesso para este tipo de lançadores 
seja de 95,5%. Os 11K65M Kosmos-3M são construídos pela Associação de 
Produção Polyot (PO-Polyot), sendo originalmente desenhados pelo Bureau de 
Desenho de Yangel (agora Bureau de Desenho Yuzhnoye) e pela Associação 
de Produção Científica Prikladnoi Mekhaniki (Mecânica Aplicada). 


O primeiro foguetão da família Kosmos fo1 lançado a 27 de Outubro de 1961. 
Nesse dia um foguetão Kosmos 6381 Cosmos 21 tinha como missão colocar 
em órbita o satélite DS-1 n.º 1 mas no entanto o lançamento fracassou. O 
primeiro lançamento com sucesso deu-se a 16 de Março de 1962, com a 
colocação em órbita do satélite Cosmos 1 (00266 1962-0084) desde o silo 
Mayak-2 no Cosmódromo GTsP-4 Kapustin Yar, por um foguetão Kosmos 
63S1 Kosmos 21 (n.º 6LK). O primeiro lançamento de um 11K65M Kosmos- 
3M teve lugar a 15 de Maio de 1967 com a colocação em órbita do satélite 
Cosmos 158 Tsyklon GVM (02801 1967-0454) a partir do Cosmódromo 
NIIP-53 Plesetsk (LC 132). 


O 11K65M Kosmos-3M é um lançador a dois estágios que é também 
designado C-1 Skean, SL-8 e SS-5 (no qual é baseado). Tendo um peso total 
de 107.500 kg, é capaz de desenvolver uma força de 150.696 kgf no 
lançamento, colocando em órbita uma carga de 1.400 kg (órbita baixa a 400 
km de altitude) ou 700 kg (órbita a 1.600 km de altitude). 


O primeiro estágio (designado Skean, SS-5, R-14, 8K65, 65 ou 11K65) tem 
um peso bruto de 87.100 kg, pesando 5.300 kg sem combustível. No vácuo do 
seu motor RD-216 desenvolve uma força de 177.433 kgf, tendo um les de 
292s e um Tq de 130s. Este estágio tem um comprimento de 19,3 metros e um 
diâmetro de 2,4 metros. O seu motor RD-216 (também designado 11D614) 
tem um peso de 1.350 kg, um diâmetro de 2,3 metros e um comprimento de 
2,2 metros. O motor tem quatro câmaras de combustão e consome Ácido 
Nítrico e UDMH. O RD-216 é fabricado a partir de dois motores RD-215. 


O segundo estágio (designado S3) tem um peso bruto de 20.135 kg, pesando 
1.435 kg sem combustível. No vácuo do seu motor 11D94 desenvolve uma 
força de 16.000 kgf, tendo um Tes de 303s e um Tq de 375s. Este estágio tem 
um comprimento de 6,0 metros e um diâmetro de 2,4 metros. O seu motor tem 
um peso de 185 kg, um diâmetro de 1,9 metros e um comprimento de 1,8 
metros. O motor tem 1 câmara de pré-combustão e 4 câmaras de combustão e 
consome Ácido Nítrico e UDMH. 


A versão utilizada para colocar em órbita os satélites SAR-Lupe difere dos 
restantes lançadores devido à configuração da sua ogiva de protecção que foi 
desenhada de forma a poder acomodar estes satélites. 


Ao lado: esquema do foguetão lançador 11K65M Kosmos-3M. 


A tabela seguinte mostra os últimos dez lançamentos levados a cabo com o 
foguetão 11K65M (e 11K65M-SL) Kosmos-3M. Todos os lançamentos foram 
levados a cabo desde o Complexo de Lançamento LC132/1 do Cosmódromo 
GIK-1 Plesetsk. 
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Os satélites de navegação 11F62 Parus 


Os satélites 11F627 Parus são satélites militares que fornecem informação de navegação e comunicações para as forças navais 
russas, incluindo os submarinos que transportam mísseis balísticos intercontinentais. Os voos experimentais de alguns componentes 
do sistema foram iniciados em 1967, mas o desenvolvimento foi destes satélites foi dificultado devido a problemas no 
desenvolvimento do software de voo que era incapaz de atingir os 
níveis de precisão requeridos para o sistema. 


O sistema geral é designado Tsyklon-B, substitundo a série Tsyklon 
colocada em serviço nos anos 60. Fabricados pela empresa Reshetnev, 
o sistema de navegação e controlo é desenhado pela NII Radiopribor, 
sendo o sistema de comunicações desenvolvido pela MNHRS MPSS 
(Nesvist). Os voos experimentais foram iniciados em 1967 para se 
desenvolver um sistema capaz de cumprir os requisitos técnicos e 
operacionais. 


Os satélites Parus são baseados no modelo KAUR-1 que consiste num 
cilindro com um diâmetro de 2,035 metros. Está equipado com painéis 
solares que cobrem todo o veículo e radiadores do sistema de 
regulação de temperatura colocado no exterior. A orientação do 
satélite é levada a cabo através de um mastro que origina um gradiente 
de gravidade (sistema passivo). O compartimento interior do satélite é 
hermeticamente selado e possui o equipamento montado em zonas 
cruciformes, com as baterias químicas a protegerem o equipamento de 
rádio e de orientação colocados no centro do satélite. 


A constelação operacional consiste num minimo de seis satélites 
operacionais, cada um colocado num de seis planos orbitais espaçados 
em 30º. Usualmente, e em cada plano, são mantidos um satélite 
operacional e um veículo suplente. O tempo de vida útil é de 18 a 24 
meses. Os satélites Parus são colocados em órbitas típicas com 
apogeus a uma altitude média de 1.000 km e perigeus a uma altitude 
média de 960 km, com inclinações da ordem dos 83º. 





Os sinais dos satélites Parus são suplementados pelo sistema civil Tsikada, que se encontra em quatro planos orbitais espaçados em 
45º. Os satélites transmitem em VHF em torno dos 150 MHz e 400 MHz, indicando a sua posição e características orbitais. Os 
receptores navais utilizam estas informações provenientes de vários satélites para calcular a sua posição com uma precisão de 100 
metros. 


A tabela seguinte mostra os últimos 15 satélites da série Parus colocados em órbita. 


Nome Desig. Int.  NORAD Data Lançamento 


Cosmos 2310 
Cosmos 2321 
Cosmos 2327 
Cosmos 2334 
Cosmos 2336 
Cosmos 2341 
Cosmos 2346 
Cosmos 2361 
Cosmos 2366 
Cosmos 2389 
Cosmos 2398 
Cosmos 2407 
Cosmos 2414 
Cosmos 2429 
Cosmos 2454 
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1995-0124 
1995-0524 
1996-0044 
1996-0524 
1996-0714 
1997-0174 
1997-0524 
1998-076A 
1999-045A 
2002-026A 
2003-0234 
2004-0284 
2005-0024 
2007-0384 
2009-0394 


23528 
23676 
23773 
24304 
24677 
24772 
24953 
25590 
25892 
27436 
27819 
28380 
28521 
32052 
35636 


22-Mar-95 
6-Out-95 
16-Jan-96 
5-Set-96 
20-Dez-96 
17-Abr-97 
23-Set-97 
24-Dez-98 
26-Ago-99 
28-Mai-02 
4-Jun-03 
22-Jul-04 
20-Jan-05 
11-Set-07 
21-Jul-09 
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O satélite Sterkh-1 


O satélite Sterkh-1 é o primeiro veículo de uma série de satélites civis que irão substituir os 
veículos Nadezhda no sistema internacional de busca e salvamento COSPAS-SARSAT. Ao 
contrário dos satélites Nadezhda, os satélites Sterkh não fornecem informação sobre 
posicionamento global, tendo este serviço sido atribuído ao sistema GLONASS. Assim, os 
Sterkh são veículos muito mais pequenos que podem ser lançados juntamente com outros 
satélites. Segundo a Khrunichev os Sterkh têm uma massa de 170 kg (mas segundo a 
Roskosmos este valor é de 160 kg). A massa da carga a bordo é de 55 kg. O satélite tem uma 
largura de 0,967 metros, um comprimento de 2,957 metros e uma envergadura de 10,393 
metros (estas são dimensões em órbita com os painéis solares abertos e o braço de 
estabilização em posição). Enquanto permanece sobre a carenagem do lançador o satélite tem 
uma largura de 0,750 metros, um comprimento de 1,359 metros e uma envergadura de 2,0 
metros. 


Os satélites Sterkh deveriam operar em órbitas polares com inclinações entre os 97,3º e os 
98,8º com um perigeu de 700 km e um apogeu de 850 km. Porém, e como forma de baixar os 
custos do sistema, foi decidido lançar os satélites como cargas secundárias o que levou que a 
que inclinação orbital fosse reduzida para os 83º a uma altitude média de 960 km. 


À carga principal a bordo é uma versão melhorada do sistema de transmissão de rádio RK- 
SM. Um braço de estabilização gravitacional é desdobrado quando o satélite entra em órbita, 
actuando como o eixo principal de um giroscópio mantendo assim as antenas do satélite 
constantemente apontadas para a Terra. 
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O último Progress M 


O último veículo de carga com um sistema de controlo analógico da série Progress M foi lançado pela agência espacial russa a 24 de 
Julho de 2009. O Progress M-67 pôs assim ponto final numa série de veículos que serviram a estação espacial Mir e a estação 
espacial internacional. 


O Progress M-67 


Dependendo dos cargueiros espaciais russos para se manter operacional em órbita terrestre, a ISS recebeu a visita de mais um 
Progress M em Julho de 2009. A missão ISS-34P foi lançada desde o Cosmódromo GIK-5 Baikonur às 1056:56,144UTC no dia 24 
de Julho. O voo do Progress M-67 foi a continuação de um sucesso iniciado a 20 de Janeiro de 1978 com a colocação em órbita do 
Progress-1 (10603 1978-0084). 


De novo a NASA decidiu designar um veículo pertencente a outra nação com uma designação que não corresponde á verdade. 
Sendo esta a missão ISS-34P, a NASA designa este cargueiro como Progress-34, referindo-se assim ao número sequencial no 
programa da estação espacial internacional. Porém, esta é uma designação que induz em erro muitos dos leitores. Na realidade o 
cargueiro Progress-34 “7K-TG n.º 142º (18795 1988-0044) foi lançado às 2251:54,053UTC do dia 20 de Janeiro de 1988 por um 
foguetão 114511U2 Soyuz-U2 (L15000-025) a 
partir da Plataforma de Lançamento PU-5 do 
Complexo de Lançamento LCl1I do 
Cosmódromo  NIIP-5* Baikonur, tendo 
acoplado a 23 de Janeiro (0009:09UTC) com a 
estação espacial Mir. O Progress-34 separar-se- 
1a da Mir a 4 de Março (0340:09UTC) e 
reentraria na atmosfera terrestre as 
0645:00UTC mesmo dia. 
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Os cargueiros Progress M 


) mos 
| ads Ao abandonar o seu programa lunar tripulado a 


União Soviética prosseguiu o seu programa 
espacial ao colocar sucessivamente em órbita 
terrestre uma série de estações espaciais 
tripuladas nas quais os cosmonautas soviéticos 
e posteriormente russos estabeleceram recordes 
de permanência no espaço. Começando 
inicialmente com estadias de curtas semanas e 
passando posteriormente para longos meses, os 
cosmonautas soviéticos eram abastecidos no 
início pelas tripulações que os visitavam em 
órbita, mas desde cedo, e começando com a Salyut-6, a União Soviética iniciou a utilização dos veículos espaciais de carga Progress. 
Os Progress representaram um grande avanço nas longas permanências em órbita, pois permitiam transportar para as estações 
espaciais víveres, Instrumentação, água, combustível, etc. Os cargueiros são também utilizados para elevar as órbitas das estações, 
para descartar o lixo produzido a bordo dos postos orbitais e para a realização de diversas experiências científicas. 
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Ao longo de 30 anos foram colocados em órbitas dezenas de veículos deste tipo que são baseados no mesmo modelo das cápsulas 
tripuladas Soyuz e que têm vindo a sofrer alterações e melhorias desde então. 


A versão carga da Soyuz 


O cargueiro 11F615AS55 (7K-TGM) n.º 367 foi o 129º cargueiro russo a ser colocado em órbita, dos quais 43 foram do tipo Progress 
(incluindo o cargueiro Cosmos 1669), 71 do tipo Progress M, 11 do tipo Progress Ml e 2 do tipo Progress M-M. Os Progress 1 a 12 
serviram a estação orbital Salyut-6; os Progress 13 a 24 e o Cosmos 1669 serviram a estação orbital Salyut-7; os Progress 25 a 42, 
Progress M a M-43 e Progress M1-1, M1-2 e M1-5 serviram a estação orbital Mir. O cargueiro Progress M-SO1 também foi 
utilizado para transportar carga para a ISS ao mesmo tempo que servia para adicionar o módulo Prrs. 


O veículo Progress M é uma versão modificada do modelo original do cargueiro 7K-TG Progress (11F615A15), com um novo 
módulo de serviço e com sistemas de acoplagem adaptados da 7K-ST Soyuz T (11F732). Com os Progress M deixaram de ser 
utilizados os modelos do sistema de escape de emergência que eram utilizados anteriormente de forma a manter o equilíbrio 
aerodinâmico do lançador. Tal como os outros tipos de cargueiros, o Progress M é constituído por três módulos: 


e Módulo de Carga — GO “Gruzovoi Otsek” (com um comprimento de 3,0 metros, um diâmetro de 2,3 metros e um peso de 
2.520 kg) com um sistema de acoplagem e está equipado com duas antenas tipo Kurs; 


* NIIP - Nauchno-Issledovatelskiy Ispytatelny Poligon (Polígono Estadual de Pesquisa Científica). 
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e Módulo de Reabastecimento — OKD “Otsek Komponentov Dozapravki” (com um comprimento de 2,2 metros, um 
diâmetro de 2,2 metros e um peso de 1.980 kg) destinado ao transporte de combustível para as estações espaciais; 


e Módulo de Serviço PÃO “Priborno-Agregatniy Otsek' (com um comprimento de 2,3 metros, um diâmetro de 2,1 metros 
e um peso de 2.950 kg) que contém os motores do veículo tanto para propulsão como para manobras orbitais. O seu 
aspecto exterior é muito semelhante ao dos veículos tripulados da série 17K-STM Soyuz TM (11F732). 


A seguinte tabela indica os últimos 10 cargueiros Progress M e Progress M-M colocados em órbita: 


Progress 


M-60 (25P) 
M-61 (26P) 
M-62 (27P) 
M-63 (28P) 
M-64 (29P) 
M-65 (30P) 


M-01M (31P) 


M-66 (32P) 


M-02M (33P) 


M-67 (34P) 


Designação 


Internacional 


2007-017A 
2007-0334 
2007-0644 
2008-0044 
2008-023A 
2008-0434 
2008-0604 
2009-0064 
2009-024A 
2009-0404 


Lançamento 


12-Mai-07 
2-Ago-07 
23-Dez-07 
5-Fev-08 
14-Mai-08 
10-Set-08 
26-Nov-08 
10-Fev-09 
7-Mai-09 
24-Jul-09 


Acoplagem 


15-Mai-07 
5-Ago-07 
27-Dez-07 
7-Fev-08 
16-Mai-08 
17-Set-08 
30-Nov-08 
13-Fev-09 
12-Mai-09 
29-Jul-09 


Separação 


25-Set-07 
22-Dez-07 
4-Fev-08 
7-Abr-08 
8-Set-08 
14-Nov-08 
6-Fev-09 
6-Mai-09 
30-Jun-09 
21-Set-09 


Reentrada 


25-Set-07 
22-Jan-08 
15-Fev-08 
7-Abr-08 
8-Set-08 
7-Dez-08 
8-Fev-09 
18-Mai-09 
13-Jul-09 
27-Set-09 


Esta tabela indica os últimos dez lançamentos dos cargueiros Progress. Todos os lançamentos são levados a cabo 
desde o Cosmódromo GIK-5 Baikonur por foguetões 114511U Soyuz-U e tiveram como destino a estação espacial 
internacional ISS. Tabela: Rui C. Barbosa. 


— Rd 





Em Órbita — Vol.8 - N.º 93 / Setembro de 2009 596 


suporte 
+ Anterestágio 
E dl 


Tanque 


agi! 


qa QUeroscne 


Equipamento 
- de controlo « 


medição 


tesao Tanque 
oxigênio líquido 
[E >> Motor RD-OIIO 


a 
| ta 
= 


=. Suporte 


| interestágio 
| e) Tanque 


/ oxigênio 


— ASOMA 
intertanque 


—— — Fanque 
| | querosene 





Motores RD-IIR 
Pi 
“Motores 


vernier 





Em Órbita 


O foguetão IIASIIU Soyuz-U 


O foguetão 114511U Soyuz-U é a versão do lançador 114511 Soyuz, 
mais utilizada pela Rússia para colocar em órbita os mais variados tipos 
de satélites. Pertencente à família do R-7, o Soyuz-U também tem as 
designações SS-6 Sapwood (NATO), SL-4 (departamento de Defesa dos 
Estados Unidos), A-2 (Designação Sheldom). 


O Soyuz-U é fabricado pelo Centro Espacial Estatal Progress de 
Produção e Pesquisa em Foguetões (TsSKB Progress) em Samara, sobre 
contrato com a agência espacial russa. 


No total já foram lançados 737 veículos deste tipo dos quais somente 18 
falharam, tendo assim uma fiabilidade de 97,6%. 


O foguetão 11A511IU Soyuz-U com o cargueiro Progress M tem um 
peso de 313.000 kg no lançamento, pesando aproximadamente 297.000 
kg sem a sua carga. Sem combustível o veículo atinge os 26.500 kg 
(contando com a ogiva de protecção da carga). O foguetão tem uma 
altura máxima de 36,5 metros (sem o módulo orbital). É capaz de 
colocar uma carga de 6.855 kg numa órbita média a 220 km de altitude e 
com uma inclinação de 51,6º em relação ao equador terrestre. No total 
desenvolve uma força de 410.464 kgf no lançamento, tendo uma massa 
total de 297.400 kg. O seu comprimento atinge os 51,1 metros e a sua 
envergadura com os quatro propulsores laterais é de 10,3 metros. 


O módulo orbital (onde está localizada a carga a transportar) pode ter 
uma altura entre os 7,31 metros e os 10,14 metros dependendo da carga. 
O diâmetro máximo da sua secção cilíndrica varia entre os 2,7 metros e 
os 3,3 metros (dependendo da carga a transportar). O foguetão possui um 
sistema de controlo analógico e tem uma precisão na inserção orbital de 
10 km em respeito à altitude, 6 segundos em respeito ao período orbital e 
de 2º no que diz respeito ao ângulo de inclinação orbital. 


É um veículo de três estágios, sendo o primeiro estágio constituído por 
quatro propulsores laterais a combustível líquido designados Block B, V, 
G e D. Cada propulsor tem um peso de 43.400 kg, pesando 3800 kg sem 
combustível. O seu comprimento máximo é de 19,8 metros e a sua 
envergadura é de 3,82 metros. O tanque de propolente (querosene e 
oxigénio) tem um diâmetro de 2,68 metros. Cada propulsor tem como 
componentes auxiliares as unidades de actuação das turbo-bombas 
(peróxido de hidrogénio) e os componentes auxiliares de pressurização 
dos tanques de propolente (nitrogénio). 


Cada propulsor tem um motor RD-117 e o tempo de queima é de cerca 
de 118 s. O RD-117 desenvolve 101.130 kgf no vácuo durante 118 s. O 
seu les é de 314 s e o Ies-nm é de 257 s, sendo o Tq de 118 s. Cada 
motor tem um peso de 1.200 kg, um diâmetro de 1,4 metros e um 
comprimento de 2,9 metros. Têm quatro câmaras de combustão que 
desenvolvem uma pressão no interior de 58,50 bar. Este motor foi 
desenhado por Valentin Glushko. 


O Block A constitui o corpo principal do lançador e é o segundo estágio, 
estando equipado com um motor RD-118. Tendo um peso bruto de 
99500 kg, este estágio pesa 6.550 kg sem combustível e é capaz de 
desenvolver 99.700 kgf no vácuo. Tem um les de 315 s e um Tq de 
280s. Como propolentes usa o LOX e o querosene (capazes de 
desenvolver um Isp-nm de 248 s). O Block A tem um comprimento de 
27,1 metros e um diâmetro de 2,95 metros. O diâmetro máximo dos 
tanques de propolente é de 2,66 metros. 


Este estágio tem como componentes auxiliares as unidades de actuação das turbo-bombas (peróxido de hidrogénio) e os 
componentes auxiliares de pressurização dos tanques de propolente (nitrogênio). O motor RD-118 foi desenhado por Valentin 


Em Órbita — Vol.8 - N.º 93 / Setembro de 2009 


597 


Em Órbita 


Glushko nos anos 60. É capaz de desenvolver uma força de 101.632 kgf no vácuo, tendo um Tes de 315 s e um Ies-nm de 248 s. O 
seu tempo de queima é de 286 s. O peso do motor é de 1.400 kg, tendo um diâmetro de 1,4 metros, um comprimento de 2,9 metros. 
As suas quatro câmaras de combustão desenvolvem uma pressão de 51,00 bar. 


O terceiro e último estágio do lançador é o Block I equipado com um motor RD-0110. Tem um peso bruto de 25.300 kg e sem 
combustível pesa 2.710 kg. E capaz de desenvolver 30.400 kgf e o seu Tes é de 330 s, tendo um tempo de queima de 230 s. Tem um 
comprimento de 6,7 metros (podendo atingir os 9,4 metros dependendo da carga a transportar) e um diâmetro de 2,66 metros (com 


uma envergadura de 2,95 metros), utilizando como propolentes o LOX e o querosene. O motor RD-0110, também designado RD- 
461, foi desenhado por Semyon Ariyevich Kosberg. Tem um peso de 408 kg e possui quatro câmaras de combustão que 
desenvolvem uma pressão de 68,20 bar. No vácuo desenvolve uma força de 30.380 kgf, tendo um Tes de 326 s e um tempo de 
queima de 250 s. Tem um diâmetro de 2,2 metros e um comprimento de 1,6 metros. 


A tabela seguinte indica os últimos dez lançamentos orbitais levados a cabo com o foguetão 114511U Soyuz-U. 


Lançamento 


2007-064 


2008-004 


2008-023 


2008-043 


2008-058 


2008-060 


2009-006 


2009-022 


2009-024 


2009-040 


Data 


23-Dez-07 


5-Fev-08 


14-Mai-08 


10-Set-08 


14-Nov-08 


26-Nov-08 


10-Fev-09 


29-Abr-09 


7-Mai-09 


24-Jul-09 


Hora 
UTC 


7:12:41 


13:02:57 


20:22:56 


19:50:02 


15:50:00 


12:28:28 


5:49:46 


16:58:00 


18:37:09 


10:56:56 


Veículo 
Lançador 


Sh15000-109 
H15000-106 
H115000-110 


H115000-111 


H115000-114 


-015000-115 


15000-113 


-015000-112 


Local 
Lançamento 


GIK-5 Baikonur 
GIK-5 Baikonur 
GIK-5 Baikonur 
GIK-5 Baikonur 
GIK-1 Plesetsk 
GIK-5 Baikonur 
GIK-5 Baikonur 
GIK-1 Plesetsk 
GIK-5 Baikonur 


GIK-5 Baikonur 


Plat. Lanç. 
LC1 PU-5 
LC1 PU-5 
LC1 PU-5 
LC1 PU-5 
LC16/2 
LC1 PU-5 
LC31 PU-6 
LC16/2 
LC1 PU-5 


LC1 PU-5 


Carga 


Progress M-62 
(32391 2007-0644) 
Progress M-63 
(32484 2008-0044) 
Progress M-64 
(32847 2008-0234) 
Progress M-65 
(33340 2008-0434) 
Cosmos 2445 
(33439 2008-0584) 
Progress M-01M 
(33443 2008-0604) 
Progress M-66 
(33593 2009-0064) 
Cosmos 2450 
(24871 2009-0224) 
Progress M-02M 
(34905 2009-0244) 
Progress M-67 
(35641 2009-0404) 


Esta tabela mostra os últimos dez lançamentos levados a cabo utilizando o foguetão 114511U Soyuz-U sem qualquer estágio 
superior (Fregat ou Ikar). Este lançador continua a ser o vector mais utilizado pela Rússia. Tabela: Rui C. Barbosa. 
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Lançamento 


O foguetão lançador 114511U-PBV Soyuz-U (YU15000-115) com o veículo de carga 11F615AS5S5 nº 367 era transportado para a 
Plataforma de Lançamento PU-5 do Complexo de Lançamento LC1 (17P32-1) do Cosmódromo GIK-5 Baikonur a 22 de Julho de 
2009. A contagem decrescente decorreu sem qualquer problema e o lançamento teve lugar às 1056:56,144UTC do dia 24 de Julho. 


A acoplagem com o módulo Zvezda teve lugar às 1112UTC do dia 29 de Julho. A aproximação final e a acoplagem foram feitas de 
modo manual pelo cosmonauta Gennady Padalda utilizando o sistema TORU dado que o veículo Progress M-67 aproximava-se da 
ISS com uma orientação incorrecta. 


O Progress M-67 transportou a usual carga de mantimentos, ar, água, combustível, experiências e equipamentos científicos para a 
estação espacial internacional com a qual permaneceu acoplado até às 0725UTC do dia 21 de Setembro. A reentrada atmosférica 
teve lugar a 27 de Setembro. 
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O primeiro Dnepr de 2009: multicarga em órbita 


A empresa russa ISC Kosmotras foi criada em 1997 com o objectivo de desenvolver e levar a cabo a utilização operacional do 
sistema de lançamentos espaciais Dnepr baseado na tecnologia do míssil balístico Intercontinental SS-18, eliminado de acordo com o 
tratado de redução de armamentos nucleares START. 


= H a 
Ê 











O foguetão Dnepr 


A resposta soviética ao sistema anti-míssil americano surgiu com o míssil balístico Intercontinental R-36M2, 
também conhecido como SS-18 Satan (ou 15418). O míssil também era conhecido com o nome Voevoda 
(que significa lider de um exército, numa óbvia referência ao seu papel). No entanto o R-36M2 foi colocado 
em serviço num número limitado de unidades devido ao final da Guerra-Fria. 


Desenvolvimento do R-36M2 


Em Julho de 1979 são emitidas as especificações técnicas e tácticas para um míssil balístico Intercontinental 
de quarta geração com o objectivo de substituir o míssil R-36MUTTKh e que fosse capaz de derrotar o futuro 
escudo de defesa espacial americano. Em Junho de 1982 o projecto encontrava-se pronto e apresentava 
motores melhorados e mais resistentes a ataques nucleares. O projecto para o novo motor RD-274 era 
finalizado em Dezembro de 1982 e o desenvolvimento do motor é concluído em Maio de 1985, sendo o 
desenho transferido para a Yuzhnoye para futura produção. 


O decreto formal que autoriza o desenvolvimento do míssil é emitido a 9 de Agosto de 1983 e nele se inclui o 
motor RD-0255 do estágio superior e os quatro motores vernier do segundo estágio. O míssil teria um novo 
sistema de lançamento a gás frio e os ensaios do veículo contendo o sistema de lançamento de múltiplas 
ogivas 15F173 teve início a 23 de Março de 1986. 


O primeiro lançamento foi um desastre total quando o sistema de lançamento a gás foi activado e o resto da 
sequência de lançamento falhou, resultando na explosão do míssil no silo de lançamento. A explosão fez com 
que a cobertura com um peso de 100.000 kg fosse projectada no ar e criando uma enorme cratera no 
Complexo de Lançamento LC101 em Baikonur. Foi impossível executar qualquer trabalho de reparação no 
silo. 


Em Maio de 1986 foi decidido que o sistema de transporte de uma única ogiva 15F175, de fabrico russo, 
fosse utilizado em vez do sistema 15F173 que era de origem ucraniana. Os testes com o sistema 17F173 
foram finalizados em Março de 1988 enquanto que os testes do sistema 177F175 foram iniciados em Abril de 
1988 e finalizados em Setembro de 1989. Finalmente a 11 de Agosto de 1988 o míssil R-36M2 e o sistema de 
lançamento 17F173 foram aceites para serviço, enquanto que o sistema 17F175 era aceite a 23 de Agosto de 
1990. 


O R-36M2 utilizava um sistema de consumo de propolente que minimizava os resíduos, proporcionando um 
impulso total de 8.800 kg (igualando o míssil americano Peacekeeper). A versão equipada com ogivas 
múltiplas poderia transportar até 36 ogivas com alvos distintos, apesar de somente haver sido planeado 
utilizar 10 ogivas em serviço. As ogivas eram colocadas numa estrutura especial formando dois “círculos de 
morte”. O módulo de pós-propulsão possuía quatro câmaras orientáveis que funcionavam de forma contínua 
durante a separação das ogivas. 


O míssil possuía também um novo conjunto de contra medidas que eram consideradas mais adequadas para 
enfrentar o sistema anti-missil americano. O seu sistema de orientação era inercial e era resistente ás radiações 
nucleares ou aos feixes de partículas, podendo ser lançado mesmo após a ocorrência de deflagrações 
nucleares nas proximidades dos silos. O sistema de orientação estava equipado com sensores para detectar 
raios gama e fluxões de neutrões, manobrando o veículo durante a ascensão e afastando-o das explosões 
nucleares. Todo o veículo encontrava-se protegido por um escudo resistente ao calor, explosões ou raios laser. 


No total foram construídos 190 mísseis R-36M2, com a Yuzhnoye a desenvolver programas de melhoria dos 
veículos de forma a prolongar a sua vida útil. No entanto o R-36M2 deveria ser eliminado de acordo com os 
tratados de redução de armas nucleares START-2. Em 1992 foi dado início à substituição dos R-36M2 pelos 
mísseis Topol-M e por volta de 1998 somente existiam 58 silos equipados com os velhos mísseis. 


A Rússia viu-se assim com um excedente de 150 unidades de R-36M2 que deveriam ser destruídos até 2007, 
porém foi decidido transformar os mísseis no lançador orbital Dnepr. 


Durante os anos 90 uma variedade de versões civis dos mísseis R-36M e R-36M2 foram apresentados como 
lançadores orbitais comerciais. Estes lançadores utilizavam versões civis dos módulos de transporte de ogivas 
permitindo o lançamento de múltiplos satélites. Os mísseis que seriam utilizados sem qualquer modificação 
foram apresentados como RS-20K Konversaya. 
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Esquema de lançamento do foguetão 15418 Dnepr-1. 1 — Finalizado o processamento, o lançador aguarda no interior de 
um silo de lançamento; 2 e 3 — Durante o lançamento, um gerador de gás especial induz uma alta pressão na parte inferior 
do gerador e do lançador. Esta alta pressão irá actuar num sistema móvel que protege a parte inferior do foguetão e 
empurra o lançador para o exterior do silo; 4 — A uma altura de cerca de 20 metros o gerador é ejectado para o lado; 5 — 
Entre em ignição do motor do primeiro estágio. Esquema: ISC Kosmotras. 





A versão Dnepr apresentava modificações nos mísseis incluindo a conversão do veículo num lançador a oxigénio líquido e 
querosene que utilizava uma plataforma de lançamento em lugar de um silo subterrâneo. Ao contrário do que se pensava o interesse 
comercial neste tipo de lançadores orbitais foi muito reduzido e a designação Dnepr acabou por ser aplicada a todos os veículos 
descendentes do R-36M2 lançados a partir de silos em Baikonur. 


O Dnepr tem um peso de 211.000 kg, sendo capaz de transportar uma carga de 4.500 kg para uma órbita a 200 km de altitude com 
uma inclinação de 46,2º em relação ao equador terrestre, ou então uma carga de 3.200 kg para uma órbita a 390 km de altitude com 
uma inclinação de 51,6º. Tem um comprimento de 42,30 metros e um diâmetro de 3,00 metros, tendo uma envergadura de 3,05 
metros. 
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O veículo utiliza propolentes armazenáveis N204 / UDMH nos três estágios, estando o primeiro estágio equipado com um motor 


RD-274 e o segundo estágio equipado com um motor RD-0225. 


O Dnepr é capaz de colocar as suas cargas em órbita com uma precisão de +/- 4,0 km no que diz respeito à altitude orbital e +/- 0,04º 
no que diz respeito à inclinação orbital, podendo ser lançado para inclinações orbitais de 50,5º; 64,5º; 87,3º e 98,0º. A sua fiabilidade 
actual é de 97%. Este lançador pode ser referido com uma variedade de nomes nomeadamente: RS-20K, Ikar e 15A18M2. 


O Dnepr é ejectado por meio de pressão a gás a partir do seu silo subterrâneo com o motor do primeiro estágio a entrar em ignição 


após o míssil abandonar o silo. 


Lançamento Data oa oe 
S (UTC) Lançamento 
- 22-Dez-04 - Dombarovskiy 


2005-031 23-Ago-05 21:09:59 GIK-5 Baikonur 
2006-029 12-Jul-06 14:53:36 Dombarovskiy 


2006-F03 26-Jul-06 16:43:05 GIK-5 Baikonur 


2007-012 17-Abr-07 6:46:40 GIK-5 Baikonur 


2007-026 15-Jun-07 2:14:00 GIK-5 Baikonur 
2007-028 28-Jun-07 15:02:21 Dombarovskiy 


2008-040 29-Ago-08 7:15:58 GIK-5 Baikonur 


2008-049 01-Out-08 6:37:21  Dombarovskiy 


2009-041 29-Jul-09 18:46:31 GIK-5 Baikonur 


Carga 


Teste 
Kirari 'OICETS' (28809 2005-0314) 
Reimei 'INDEX"' (28810 2005-031B) 
Genesis Pathfinder-1 (29252 2006-0294) 
Belka; Baumanets-1 
Unisat-4; PICPOT 
ION; Sacred 
KUTESat; ICEcube-l 
Rincon; SEDS 
HAUSat-1; Ncube-l 
Merope; Aerocube-l 
Polysat-2; Polysat-1 
ICEcube-2; Voyager; 

Misr-1 'EgyptSat-1' (31117 2007-0124) 
SaudiSat-3 (31118 2007-012B) 
SaudiComsat-3 (31125 2007-0129) 
SaudiComsat-4 (31124 2007-012L) 
SaudiComsat-5 (31124 2007-012H) 
SaudiComsat-6 (31126 2007-012E) 
SaudiComsat-7 (31119 2007-012C) 
PolySat-4 
AeroCube-2 
CSTB-1 
MAST (31126 2007-012K) 
PolySat-3 (31128 2007-012M) 
Libertad-1 (31129 2007-012N) 
CAPE-1 (31130 2007-012P) 
TerraSAR-X (31698 2007-0264) 
Genesis-2 (31789 2007-0284) 
RapidEye-l 'Tachys' (33312 2008-0404) 
RapidEye-2 'Mati' (33313 2008-040B) 
RapidEye-3 “Choma' (33314 2008-040C) 
RapidEye-4 'Choros' (33315 2008-040D) 
RapidEye-5 'Trochia' (33316 2008-040E) 
THEOS (33396 2008-0494) 
Deimos-1 (35681 2009-0414) 
Dubaisat-1 (35682 2009-041B) 
UK-DMC-2 (35683 2009-041C) 
AprizeSat-4 (35684 2009-041D) 
Nanosat-1B (35685 2009-041E) 
AprizeSat-3 (35686 2009-041F) 


Esta tabela mostra os lançamentos orbitais levados a cabo pelo foguetão 15418 Dnepr-1. O lançamento levado a cabo a partir 


da base de Dombarovskiy a 22 de Dezembro de 2004 serviu para demonstrar o lançamento de um veículo Dnepr-1 a partir de 
um silo subterrâneo. Tabela: Rui C. Barbosa. 
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A carga a bordo do Dnepr-l 


A bordo do foguetão 15418 Dnepr-1 seguiam seis satélites: o Deimos-.1, o Dubaisat-1, o UK-DMC-1, o Aprizesat-l e Aprizesat-2, 
e o Nanosat-B 


O satélite UK-DMC-2 (na 
imagem ao lado com o satélite 
Deimos-1) foi construído pela 
Surrey Satellite Technology Ltd e 
tinha uma massa de 96,2 kg no 
lançamento, tendo um 
comprimento de 0,60 metros. O 
satélite segue a linha de um outro 
veículo colocado em órbita em 
2003, aumentando a capacidade 
total de obtenção de imagens em 
20 vezes, segundo a DMC 
International Imaging Ltd. As 
imagens serão utilizadas para a 
elaboração de mapas, 
planeamento urbano, gestão de 
recursos, segurança e auxílio em 
catástrofes. O satélite é baseado 
na pequena plataforma SSTL-100 
que utiliza células solares 
integradas na superficie do 
veículo para gerar energia. O 
UK-DMC-2 inclu um pamel 
solar adicional para aumenta a 
capacidade de gerar energia em 
cerca de 50%. 


O satélite transporta uma versão 
melhorada da câmara DMC 
(Disaster Monitoring 
Constellation) que irá fornecer 
imagens multiespectrais com uma 
largura de 600 km da superfície da Terra com uma resolução de 22 metros. Este é um grande avanço em relação à anterior câmara 
DMC de 32 metros. Para além desta nova capacidade, o satélite oferece uma maior capacidade de armazenamento a bordo (passando 
dos 1 Gbyte a 1,5 Gbyte da primeira geração para os 12 Gbyte) e ligações de transmissão mais rápidas para ser assim capaz de 
proporcionar mais informação e de forma mais rápida para o utilizador. Ao operar com a rede internacional de estações da DMC, o 
novo satélite oferece até 10 vezes mais a capacidade de obtenção de dados em comparação com a primeira geração de satélites 
DMC. Os transmissores em banda X operam a 20Mbps ou 80 Mbps. 





Os avanços no tratamento de dados e na produção de energia permitiram dois novos modos operacionais. Primeiro, um modo de 
obtenção de imagens e de transmissão em tempo quase real permite o envio dos dados no raio de cerca de 2.000 km de uma estação 
terrestres dentro da mesma passagem, e em segundo, a implementação de um modo com uma ligação de transmissão que permite aos 
clientes com uma estação de terrestre de recepção, receber os dados directamente do satélite. 


Estas melhorias na tecnologia não só tornam o satélite mais flexível do que desenhos anteriores, mas também aumentam de forma 
dramática a capacidade operacional na obtenção de imagens ao permitir ao satélite armazenar e fazer o download de maiores 
volumes de dados de imagens multiespectrais. Assim, e em termos práticos, o aumento da capacidade de obtenção de imagens 
significa que o satélite tem menos “tempos mortos”. Ao utilizar em pleno os modos disponíveis, o UK-DMC?2 será capaz de 
transmitir mais rapidamente mais dados do que era anteriormente possível. O satélite não necessita de aguardar até que tenha 
esvaziado as informações armazenadas antes de ser comandado para obter mais imagens noutras zonas. 


Por exemplo, por ano a DMCii (a companhia subsidiária da DMC que opera o satélite) fornece uma cobertura da Base Amazon. 
Estas campanhas de cobertura têm demorado seis anos a serem levadas a cabo com dois dos anteriores satélites DMC em órbita. Em 
comparação, o satélite UK-DMC-2 pode levar a cabo as mesmas tarefas em apenas 11 dias. 


O UK-DMC-2 também é utilizado como uma plataforma de teste para novas tecnologias e apoia uma experiência levada a cabo nas 
escolas e que é patrocinada pelo British National Space Council. Esta experiência foi desenvolvida pelos vencedores do Space 
Experiment Competition para estudantes britânicos. A experiência POISE da Escola de Shrewsbury irá investigar a forma em como 
as flutuações na camada 10nosférica da Terra pode afectar os sinais de rádio que passam através de si. A equipa na escola 1rá utilizar 
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receptores colocados a bordo do satélite para receber sinais GPS que tenham atravessado a ionosfera. A POISE irá medir as 
propriedades do sinal para determinar a sua integridade. Pensa-se que ao monitorizar a cintilação 1onosférica, a experiência possa dar 
apoio na previsão de terramotos desde o espaço. 


A empresa espanhola Deimos Imaging também tira partido destas novas capacidades no seu satélite Deimos-1 que também foi 
construído pela Surrey Satellite Technology Ltd. A sua grande capacidade de imagem irá permitir uma dupla cobertura total de 
Espanha e Portugal a cada semana, e a cobertura total da Europa a cada 10 dias. O Deimos-1 tinha uma massa de 90,7 kg no 
lançamento. 


O projecto do satélite DubaiSat-1 (imagem ao lado) teve um custo aproximado de 50 milhões de euros e foi afectado por problemas 
administrativos e logísticos ao longo de todo o seu desenvolvimento. O 
satélite foi construído pela Satrec Initiative, uma companhia coreana 
especializada em satélites de observação da Terra. O DubaiSat-l é o 
primeiro satélite dos Emiratos Árabes Unidos e estará operacional durante 5 
anos em órbita, durante os quais 1rá levar a cabo operações de observação 
da Terra e operações de detecção remota. O satélite irá proporcionar 
imagens de alta resolução que serão utilizadas na gestão de desastres, 
monitorização ambiental e planeamento urbano, além de previsões na 
ocorrência de nevoeiro, pesquisa da qualidade da água e testes de 
engenharia. A câmara a bordo tem uma resolução espacial de 2,5 metros 
(em preto e branco) e de 5,0 metros (a cores). O satélite tem uma massa de 
cerca de 190 kg 


Dois pequenos satélites de comunicações americanos colocados em órbita 
Irão proporcionar serviços de detecção e monitorização para companhias 
com dispositivos remotos e móveis. Os dois satélites Aprizesat-3 e 
Aprizesat-4 pertencem à Aprize Satellite Inc, uma empresa da Virginia que 
espera baixar o custo dos serviços de comunicações por satélite. Os dois 
satélites foram construídos pela SpaceQuest e consistem em pequenos 
cubos com uma aresta de 0,25 metros e uma massa de 12 kg. No entanto os 
dois pequenos satélites têm a capacidade e a performance de sistemas 
competitivos que têm um custo 10 vezes superior. Os satélites irão operar 
na banda e de UHF. 





O Nanosat-IB é um pequeno satélite construído pela INTA (Instituto 
Nacional de Técnica Aeroespacial) que irá demonstrar tecnologias 
espaciais básicas. O satélite tem um diâmetro de 0,51 metros e uma massa 
de 15 kg. 


Este projecto surge na sequência do projecto Nanosat-01 que serviu para 
garantir comunicações com bases situadas na Antárctida. 


Preparação e lançamento 


O foguetão 15418 Dnepr-1 chegava ao Cosmódromo GIK-5 Baikonur a 3 
de Junho de 2009, sendo instalado no silo de lançamento na semana 
seguinte. 





Os satélites DubaiSat-l, Deimos-1 e UK-DMC-2 chegavam ao 
cosmódromo a 25 de Junho. Os trabalhos nos primeiros satélites (Deimos- 
| e UK-DMC-2) iniciavam-se a 28 de Junho. Os satélites estavam localizados no edifício de integração e teste n.º 40 localizado na 
Área 31. A 2 de Julho eram iniciados os trabalhos de preparação e processamento do satélite DubaiSat-lpor parte de especialistas 
vindos da Coreia do Sul que retiraram o satélite do seu contentor de transporte no dia anterior. 


O abastecimento do satélite Deimos-1 com os propolentes necessários para as suas manobras orbitais foi levado a cabo a 3 de Julho 
seguindo-se o abastecimento do satélite UK-DMC-2 no dia seguinte. 


Os preparativos da unidade de ascensão do foguetão lançador eram iniciados a 6 de Julho e os satélites Nanosat-1B, Aprizesat-3 e 
Aprizesat-4 chegavam a Baikonur no dia 8 de Julho. Neste mesmo dia os satélites Deimos-1 e UK-DMC-2 eram instalados nos 
respectivos adaptadores do sistema de separação. 


A 20 de Julho o lançamento era agendado para o dia 29. Depois de todos os satélites serem colocados na unidade de ascensão, este 
fo1 transportada até ao Complexo de Lançamento LC109/95 no qual foi instalado sobre o segundo estágio do foguetão lançador. 


O lançamento acabou por ter lugar às 1846:30,649UTC do dia 29 de Julho e todos os satélites foram colocados em órbita com 
Sucesso. 
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Data UTC Des. Int. 

18 Jun. 2132:00 2009-0314 

Parâmetros orbitais não disponíveis 
2009-031B 

Parâmetros orbitais não disponíveis 

21 Jun. 2150 2009-0324 


(35795 /35778/0,05 / 1436,1) 
27 Jun. 2251:00 2009-033A 
(35792 /35781/0,34/ 1436,09) 
30 Jun. 1910:00 2009-034A 
(35802 /35771/22/1436,1) 
01 Jul. 1752:09 2009-035 A 
(35795 /35777/5,8 / 1436,09) 
06 Jul. 0126:34 2009-036A 
(1509 / 1497 /82,48/116,05) 
2009-036B 
(1508 / 1496 / 82,49 / 116,03) 
2009-0360 
(1507 / 1494 /82,/48/116) 
14 Jul. 0335 
(690 / 665 /8,99/98,3) 
15 Jul 2203:10 2009-038A 
Regressou à Terra a 31 de Julho de 2009 
2009-038B 
(321/314/51,64/90,87) 
2009-038€ 
(313/306/51,64/90,71) 
21 Jul. 0357:42 2009-039A 
(946 /915/82,95/ 103,64) 
2009-039B 
(946 /915/82,96/ 103,64) 
24 Jul. 1056:56 2009-0404 


2009-037A 


Quadro de Lançamentos Recentes 


A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo entre nos meses de Junho e Julho de 2009. Por debaixo de cada lançamento está referida uma sequência de quatro números 
que indica respectivamente o apogeu orbital (km), perigeu orbital (km), a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados foram fornecidos 
pelo Space Track. Estes são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do Boletim Em Orbita. 


NORAD Designação 


35315 


35316 


35362 


35491 


35493 


35496 


35498 


35499 


35500 


35578 


35633 


35690 


35691 


35635 


35636 


35641 


LRO 

LCROSS 
MeasSat-3a 
GOES-14 (GOES-O) 
Sirius FM-5 
TerreStar 

Cosmos 2451 
Cosmos 2452 
Cosmos 2453 
RazakSAT 
STS-127 (ISS-2J/A) 
DRAGONSat 
ANDE-2 

Cosmos 2454 
Sterkh-1 


Progress M-67 (ISS-34P) 


Reentrou na atmosfera terrestre a 27 de Setembro de 2009 


29 Jul. 1846:31 2009-041 A 
(683/634/98,12/97,86) 
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35681 


Deimos-1 


Lançador 


Atlas-5/401 (AV-020) 


11K77 Zemnt-3SLB/DM-SLB 
Delta-4M+(4,2) (D342) 
8K82KM Proton-M/Briz-M 
Ariane-5SECA (V189/L547) 


Rokot/Briz-KM 


Falcon-1 (F-5) 


OV-105 Endeavour 


11K65M Kosmos-3M 


114511U-PBY Soyuz-U (YU15000-112) 


15418 Dnepr-l (5107681113) 


Em Órbita 


Local 


Cabo Canaveral AFS, SLC-41 


Peso (kg) 


GIK-5 Baikonur, LC45 PU-1 
Cabo Canaveral AFS, SLC-37B 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
CSG Kourou, ELA3 


GIK-1 Plesetsk, LC133/3 


Ilha de Omelek 


Centro Espacial Kennedy, LC-39A 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 


GIK-5 Baikonur, LC109/95 
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2009-041B 
(683 / 665 /98,12/ 98,23) 

2009-041C 
(678 /647/98,12/ 98,98) 

2009-041D 
(678 / 606 /98,12/97,56) 

2009-041E 
(678 /586/98,12/97,35) 

2009-041F 
(678 / 565 /98,12/97,13) 


35682 


35683 


35684 


35685 


35686 


Dubaisat-1 

UK-DMC-2 
AprizeSat-4 
Nanosat-1B 


AprizeSat-3 


Data Lançamento Des. Int. NORAD 
01 Julho 2009-035B 35497 

06 Julho 2009-036D 35501 

21 Dezembro 1965-108DG 35502 

21 Dezembro 1965-108DH 35503 

16 Junho 1977-047R 35504 

16 Junho 1977-0478 35505 

31 Outubro 1979-095W 35506 

31 Março 1981-031N 35507 

31 Outubro 1981-108H 35508 

a (São catalogados 7 objectos referentes ao lançamento 1981-108) 
31 Outubro 1981-108P 35514 

07 Abril 1982-029N 35515 

14 Dezembro 1982-116H 35516 

22 Fevereiro 1986-019VQ 35517 

01 Fevereiro 1987-011J 35518 

18 Agosto 1987-068CN 35519 

a (São catalogados 7 objectos referentes ao lançamento 1987-068) 
18 Agosto 1987-068CU 35525 

25 Agosto 1988-074P 35526 

25 Agosto 1988-0740 39927 

25 Agosto 1988-074R 35528 

25 Agosto 1988-0748 35529 

28 Setembro 1991-068AX 35530 

28 Novembro 1991-082CN 35531 

28 Novembro 1991-082CP 35532 

14 Outubro 1999-057ST 35533 

28 Novembro 1991-08200 35534 
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Outros Objectos Catalogados 


Designação 

ESC-A (V189/L547) 
Briz-KM 

(Destroço) Transtage-8 
(Destroço) Transtage-8 
(Destroço) Cosmos 917 
(Destroço) Cosmos 917 
(Destroço) Meteor-2 (5) 
(Destroço) Cosmos 1261 
(Destroço) Cosmos 1317 


(Destroço) Cosmos 1317 
(Destroço) Cosmos 1348 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) Cosmos 1818 
(Destroço) 


(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 
(Destroço) 


Veículo Lançador 


Ariane-SECA (V189/L547) 
Rokot/Briz-KM 

Titan-IIC (3C-8) 
Titan-IIC (3C-8) 

8K78M Molniya-M 
8K78M Molniya-M 
8A92M Vostok 

8K78M Molniya-M 
8K78M Molniya-M 


8K78M Molniya-M 
8K78M Molniya-M 
8A92M Vostok 
Ariane-l (V16) 
11K69 Tsyklon-2 
11K68 Tsyklon-3 


11K68 Tsyklon-3 
Scout G-1 (S214C) 
Scout G-1 (S214C) 
Scout G-1 (S214C) 
Scout G-1 (S214C) 
11K68 Tsyklon-3 


(Destroço) USA-73 DMSP 5D-2 Atlas-E / Star-37S-ISS (53E) 
(Destroço) USA-73 DMSP 5D-2 Atlas-E / Star-37S-ISS (53E) 


(Destroço) 


CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-2) 


(Destroço) USA-73 DMSP 5D-2 Atlas-E / Star-37S-ISS (53E) 


Local de Lançamento 


CSG Kourou, ELA3 
GIK-1 Plesetsk, LC133/3 
Cabo Canaveral, LC41 
Cabo Canaveral, LC41 
NIIP-53 Plesetsk, LC43/4 
NIHP-53 Plesetsk, LC43/4 
NIIP-53 Plesetsk 
NIIP-53 Plesetsk 
NIIP-53 Plesetsk, LC16/2 


NIIP-53 Plesetsk, LC16/2 
NIIP-53 Plesetsk, LC16/2 
NIHP-53 Plesetsk 

CSG Kourou, ELAI 
NHP-5 Baikonur, LC90 
NHP-53 Plesetsk, LC32 


NIHP-53 Plesetsk, LC32 
Vandenberg AFB, SLC-5 
Vandenberg AFB, SLC-5 
Vandenberg AFB, SLC-5 
Vandenberg AFB, SLC-5 
NIIP-53 Plesetsk, LC32 


Vandenberg AFB, SLC-3W 
Vandenberg AFB, SLC-3W 


Taiyuan, LC] 


Vandenberg AFB, SLC-3W 
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14 Outubro 1999-057SV à je jaja (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-2) 

22 Outubro 2001-049Q0L 35536 (Destroço) PSLV-C3 

22 Outubro 2001-0490M 5999) (Destroço) PSLV-C3 

28 Fevereiro 2006-006CF 35538 (Destroço) Briz-M (88515) 8K82KM Proton-M/Breeze-M (53511/88515) 


a (São catalogados 9 objectos referentes ao lançamento 2006-006) 


28 Fevereiro 2006-006CP 35546 (Destroço) Briz-M (88515) 8K82KM Proton-M/Breeze-M (53511/88515) 
02 Fevereiro 2007-003F 35547 (Destroço) CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ34-12) 
a (São catalogados 29 objectos referentes ao lançamento 2007-003) 
02 Fevereiro 2007-003AA 35566 (Destroço) CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ34-12) 
19 Setembro 2007-0426 35567 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-10) 
17 Outubro 2007-047D 35568 (Destroço) Delta-2 7925-9,5 (D328) 
06 Setembro 2008-041 AB 35569 (Destroço) CZ-2C Chang Zheng-2C/SMA (F-18) 
06 Setembro 2008-042C 35570 (Destroço) GeoEye-l Delta-2 7420-10C (D335) 
25 Outubro 2008-0536 35571 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-11) 
25 Outubro 2008-053H 35572 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-11) 
25 Outubro 2008-053J 35573 (Destroço) CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-11) 
05 Novembro 2008-056F 35574 (Destroço) CZ-2D Chang Zheng-2D (CZ2D-9) 
01 Dezembro 2008-061B 35575 (Destroço) CZ-2D Chang Zheng-2D (CZ2D-10) 
15 Dezembro 2008-064F 35576 (Destroço) YG-5 YaoGan Weixing-5 

CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-12) 
26 Fevereiro 2009-009€C 35577 (Destroço) 11K77 Zemt-3SLB/DM-SLB 
17 Julho 2009-037B 35578 Segundo estágio Falcon-1 (F-5) 
16 Junho 1993-036ALX 35579 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 


a (são catalogados 35 destroços resultantes da desintegração do satélite Cosmos 2251 devido à colisão com o satélite Iridium-33) 
16 Junho 1993-036ANH 35614 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 
14 Setembro 1997-051QM 35615 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 
a (são catalogados 177 destroços resultantes da desintegração do satélite Iridium-33 devido à colisão com o satélite Cosmos 2251) 


14 Setembro 1997-051RE 35632 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 
1998-067BR 35633 (Destroço) ISS 
21 Julho 1009-039C 35637 S3 11 K65M Kosmos-3M 
1998-067BS 35638 (Destroço) ISS 
1998-067BT 35639 (Destroço) ISS 
1998-067BU 35640 (Destroço) ISS 
24 Julho 2009-040B 35642 Block-I (F[015000-112) | 11A511U-PBV Soyuz-U (1015000-112) 
16 Junho 1993-036ANJ 35643 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 


a (são catalogados 33 destroços resultantes da desintegração do satélite Cosmos 2251 devido à colisão com o satélite Iridium-33) 


16 Junho 1993-036APT 35676 (Destroço) Cosmos 2251 11K65M Kosmos-3M (47135-601) 
14 Setembro 1997-051RF 35677 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 
14 Setembro 1997-051RG 35678 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 
14 Setembro 1997-051IRH 35679 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM? (39101/2L) 
14 Setembro 1997-051RJ 35680 (Destroço) Iridium-33 8K82K Proton-K/DM? (39101/2L) 
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Taiyuan, LC] 

Satish Dawan SHAR, Sriharikota Isl. 
Satish Dawan SHAR, Sriharikota Isl. 
GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 


GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 
X1 Chang, LC2 


X1 Chang, LC2 

Taiyuan, LC] 

Cabo Canaveral, SLC-17A 
Taiyuan, LC] 

Vandenberg AFB, SLC-2W 
Taiyuan, LC2 

Taiyuan, LC2 

Taiyuan, LC2 

Jiuquan, SLS-2 

Jiuquan, SLS-2 


Taiyuan, LC2 

GIK-5 Baikonur, LC45 PU-1 
Ilha de Omelek 

GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


GIK-5 Baikonur, LC1 PU-S5 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 

GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
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29 Julho 
29 Julho 
29 Julho 
15 Julho 
15 Julho 


15 Julho 
15 Julho 
15 Julho 


15 Julho 


terrestre; Reg: regressou após a missão; Ino: inoperacional; Ope: Operacional. 


Data 


01 Jul. 
01 Jul. 
05 Jul. 
06 Jul. 
07 Jul. 
08 Jul. 
08 Jul. 
11 Jul. 
13 Jul. 
14 Jul. 
14 Jul. 
17 Jul. 
19 Jul. 
19 Jul. 
21 Jul. 
22 Jul. 
26 Jul. 
27 Jul. 
27 Jul. 
27 Jul. 
28 Jul. 


Status 


Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Reg. 
Ree. 
Ree. 


2009-041G 
2009-041H 
2009-041) 

2009-038B 
2009-038€C 


2009-038D 


2009-038E 


2009-038F 


2009-0386 


Des. Int. 


1993-036KE 
1997-051LY 
1993-036WU 
1993-036AFK 
1981-016G 
1990-0844 
2008-041 AB 
2006-0268M 
2009-0244 
2004-025B 
1999-025AYW 
1997-051HF 
1999-057FZ 
2006-026VW 
1999-025CJK 
2008-041P 
1998-067BR 
1993-036CA 
2009-0224 
2009-040B 
1991-025AQ 


35687 (Destroço) 15418 Dnepr-1 (5107681113) 
35688 Ultimo estágio 15A18 Dnepr-1 (5107681113) 
35689 (Destroço) I5A18 Dnepr-1 (5107681113) 
35690 DRAGONSat OV-105 Endeavour 
35691 (Destroço) ANDE — Pollux Cylinder 

OV-105 Endeavour 
35692 (Destroço) ANDE — Castor Cylinder 

OV-105 Endeavour 
35693 ANDE — Pollux Sphere 

OV-105 Endeavour 
35694 ANDE — Castor Sphere 

OV-105 Endeavour 
35695 (Destroço) ANDE — Avionics Deck 


OV-105 Endeavour 


Regressos / Reentradas 


A primeira tabela indica alguns satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram nas passadas semanas. Estas informações são cedidas pelo Space Track. Ree: reentrou na atmosfera 


NORAD Designação 


34067 
34824 
34623 
34980 
12985 
20813 
35569 
33263 
34905 
28506 
30908 
34514 
26287 
33475 
31845 
ERRRE, 
35634 
33833 
34871 
35642 
35810 
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(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Cosmos 2251 
(Destroço) Cosmos 1247 
Molniya-3 (39) 
(Destroço) 

(Destroço) Cosmos 2421 
Progress M-02M 
11S693/S-5M (701) 
(Destroço) FY-1C Feng Yun-1C 
(Destroço) Iridium-33 
(Destroço) 

(Destroço) Cosmos 2421 
(Destroço) FY-1C Feng Yun-1C 
(Destroço) 

(Destroço) ISS 
(Destroço) Cosmos 2251 
Cosmos 2450 

Block-I (F[015000-112) 
(Destroço) 


Lançador Data Lanç. 


11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
8K82K Proton-K/DM? (39101/2L) 14 Setembro 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
8K78M Molniya-M 19 Fevereiro 
8K78M Molniya-M/L 20 Setembro 
CZ-2C Chang Zheng-2C/SMA (F-18) 06 Setembro 


11K69 Tsyklon-2 25 Junho 
11451 1U-PBV Soyuz-U (1[15000-113) 07 Maio 
11K68 Tsyklon-3 (701) 24 Dezembro 


CZ-4B Chang Zeng-4B (C7Z4B-1) 10 Maio 
8K82K Proton-K/DM2 (39101/2L) 14 Setembro 
CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-2) 14 Outubro 
11K69 Tsyklon-2 25 Junho 
CZ-4B Chang Zeng-4B (C7Z4B-1) 10 Maio 
CZ-2C Chang Zheng-2C/SMA (F-18) 06 Setembro 


11K65M Kosmos-3M (47135-601) 16 Junho 
HW A5S1U Soyuz-U 19 Abril 
114511U-PBV Soyuz-U ([015000-112) 29 Julho 
8K82K Proton-K/DM-2 (354-02) 04 Abril 
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GIK-5 Baikonur, LC109-95 
GIK-5 Baikonur, LC109-95 
GIK-5 Baikonur, LC109-95 
Centro Espacial Kennedy, LC-39A 


Centro Espacial Kennedy, LC-39A 
Centro Espacial Kennedy, LC-39A 
Centro Espacial Kennedy, LC-39A 
Centro Espacial Kennedy, LC-39A 


Centro Espacial Kennedy, LC-39A 


Local Lançamento 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
NIIP-53 Plesetsk, LC16/2 
NIHP-53 Plesetsk, LC43/4 
Taiyuan, LC] 

GIK-2 Baikonur, LC90 PU-90 
GIK-5 Baikonur, LC1 PU-5 
GIK-1 Plesetsk, LC32/2 
Taiyuan, LC] 

GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 
Taiyuan, LC] 

GIK-2 Baikonur, LC90 PU-90 
Taiyuan, LC] 

Taiyuan, LC] 


GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
GIK-1 Plesetsk, LC16/2 
GIK-5 Baikonur, LC1 PU-S5 
GIK-5 Baikonur LC200 PU-39 


D. Órbita 


5859 
4308 
5864 
5865 
10368 
6866 
305 
1112 
67 
1663 
3718 
4324 
3566 
1120 
3725 
321 


5886 
89 

4 
6690 


612 
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30 Jul. Ree. 1998-067BS 35638 (Destroço) ISS 
31 Jul. Reg. 2009-0384 35633 STS-127 OV-105 Endeavour 15 Julho Centro Espacial Kennedy, LC-39A 16 
31 Jul. Ree. 1998-067BU 35640 (Destroço) ISS 
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Próximos Lançamentos Tripulados 


12 de Novembro de 2009 STS-129/ISS ELC-1 ELC-2 OV-104 Atlantis (31) 15 dias 
Charles Hobaugh; Barry Wilmore; Michael Foreman; Robert Satcher; Randolph Bresnik; Leland Melvim 


7 de Dezembro de 2009 Soyuz TMA-17 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LCl PU-5 
Oleg Kotov; Soichi Noguchi; Timothy Creamer 
Anton Skaplerov; Satoshi Furokawa; Douglas Wheelock 


4 de Fevereiro de 2010 STS-130 ISS Node 3 Cupola OV-105 Endeavour (24) 15 dias 
George Zamka; Terry Virts, Jr.; Kathryn Hire; Stephen Robinson; Robert Behnken; Nicholas Patrick 


18 de Março de 2010 STS-131 OV-103 Discovery (38) 11 dias 
Alan Poindexter; James P. Dutton; Dorothy Metcalf-Lindenburger; 
Stephanie Wilson; Richard Mastracchio; Naoko Yamazaki; Clayton Anderson 


2 de Abril de 2010 Soyuz TMA-18 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LCI PU-5 
Alexabder Skvortsov; Mikhail Korniyenko; Tracy Caldwell 
Andei Borisenko; Alexander Samokutyayev; Scott Kelly 


14 de Maio de 2010 STS-132 OV-104 Atlantis (32) 11 dias 
Kenneth Ham; Domicic Antonelh; Karen Nyberg; Piers Sellers; Stephen Bowen; Garrett Reisman 


30 de Maio de 2010 Soyuz TMA-19 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LCl PU-S 
Fyodor Yurchikhin; Douglas Wheelock; Shannon Walker 
Dmitri Kondratyev; Paolo Nespoli; Catherine Coleman 


29 de Julho de 2010 STS-134 / ISS-ELC 3 OV-105 Endeavour (25) 11 dias 
Mark Kelly, Gregory H. Johnson, Michael Fincke, Gregary Chamitoff, Andrew Feustel, Roberto Vittori 


16 de Setembro de 2010 STS-133/ISS-ULF 6 OV-105 Dyscovery (39) 11 dias 
Steven Lindsey, Eric Boe, Alvin Drew, Mixhael Barratt, Timothy Kopra, Nicole Stott 


29 de Setembro de 2010 Soyuz TMA-01IM 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 
Alexander Kaleri; Oleg Skripochka; Scott Kelly 
Sergei Volkov; Sergei Revin; Ronald Garan 


30 de Novembro de 2010 Soyuz TMA-20 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LCl PU-S 
Dmitri Kondratyev; Catherine Coleman; Paolo Nespoli 
Anatoli Ivanishin; Michael Fossum; Satoshi Furukowa 


22 de Março de 2011 Soyuz TMA-21 11A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 
Alexander Samokutyayev; Andrei Borisenko; Ronald Garan 
Anaton Shkaplerov; Sergei Revin; Daniel Burbank 


22 de Dezembro de 2011 Soyuz TMA-02M 1 A511U-FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 


Oleg Kononenko; Donald Pettit; André Kuipers 
Roman Romanenko; 22922: 99999 
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Futuras Expedições na ISS 


Expedição 21 
A Expedição 21 iniciou-se com a separação da Soyuz TMA-14 em Outubro de 2009. Dois novos membros chegaram à ISS a bordo 
da Soyuz TMA-16 antes da partida da tripulação anterior. Desta expedição fazem parte o cosmonauta belga Frank DeWinne, que é o 
primeiro Comandante europeu da ISS, Robert Thirsk, Roman Romanenko, Nicole Marie Passonno Stott, Maksim Surayev (que foi 
lançado a 30 de Setembro de 2009 na Soyuz TMA-16 e regressará à Terra a Março de 2010) e por Jeffrey Williams (que foi lançado 
também a bordo da Soyuz TMA-16 e regressará à Terra em Março de 2010). Os suplentes de Maksim Surayev e Jeffrey Williams são 
Oleg Skrrpochka e Alexander Skvostsov. 


Expedição 22 
A Expedição 22 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-15 em Novembro de 2009. Três novos membros irão chegar à ISS pouco 
depois a bordo da Soyuz TMA-17. Desta expedição farão parte Jeffrey Williams (Comandante), Maksim Surayev, Oleg Kotov, 
Soichi Noguchi e por Timothy Creamer (estes três últimos serão lançados a bordo da Soyuz TMA-17 a 9 de Dezembro de 2009 e 


regressarão à Terra em Maio de 2010). Os suplentes de Kotov, Noguchi e Creamer são Anton Shkaplerov, Satoshi Furukawa e 
Douglas Wheelock. 


Expedição 23 
A Expedição 23 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-16 em Março de 2010. Três novos membros 1rão chegar à ISS pouco depois a 
bordo da Soyuz TMA-01M. Desta expedição farão parte Oleg Kotov (Comandante), Soichi Noguchi, Timothy Creamer, Alexander 
Kaleri, Mikhail Korniyenko e Tracy Caldwell (estes três últimos serão lançados a bordo da Soyuz TMA-01M em Abril de 2010 e 
regressarão à Terra em Setembro de 2010). Os suplentes de Kaleri, Korniyenko e Caldwell são Mikhail Tyurm, Alexander 
Samokutyayev e Scott Kelly. 


Expedição 24 
A Expedição 24 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-17 em Maio de 2010. Desta expedição farão parte Alexander Kaleri 
(Comandante), Mikhail Korniyenko, Tracy Caldwell, Alexander Skvortsov, Shannon Walker e Douglas H. Wheelock. Skvortsov, 
Walker e Wheelock que serão lançados a bordo da Soyuz TMA-18 a 30 de Maio de 2010 (os suplentes são Fyodor Yurchikhin, 
André Kuipers e Catherin Coleman). 


Expedição 25 
A Expedição 25 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-01M em Setembro de 2010. Desta expedição farão parte Douglas Wheelock 
(Comandante), Alexander Skvortsov, Shannon Walker, Dmitri Kondratiyev, Oleg Skripochka e por Scott Kelly (estes três últimos 
serão lançados a bordo da Soyuz TMA-19 20 de Setembro de 2010. Os suplentes de Kondratiyev e Skrrpochka são Anatoli Ivanishin 


e Sergei Revin, não estando ainda nomeado qualquer suplente para Scott Kelly. Kondratiyev, Skripochka e S. Kelly regressarão à 
Terra em Março de 2011 a bordo da Soyuz TMA-19. 


Expedição 26 
A Expedição 26 inicia-se com a partida da Soyuz TMA-18 em Novembro de 2010. Desta expedição farão parte Scott Kelly 
(Comandante), Dmitri Kondratyev, Oleg Skripochka, Andrei Borisenko, Catherin Coleman e Paolo Nespoli, sendo estes três últimos 


lançados a bordo da Soyuz TMA-20 a 25 de Novembro de 2010. Borisenko, Coleman e Nespoli regressarão à Terra em Maio de 
2011 a bordo da Soyuz TMA-20. 
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Cronologia Astronáutica (LII) 


Por Manuel Montes 
-5 de Julho de 1944: Efectua-se o primeiro voo de um avião norte- 
americano propulsado unicamente por um motor de foguetão de 
propolentes líquidos. o protótipo denomina-se MX-324 e está 
equipado com um motor CAL-200, construído pela Aerojet. Dado 
que o avião, desenhado pela companhia Northrop, não tem 
suficiente potência para despegar por s1 só, é transportado até ao 
8.000 pés por um caça P-38. O piloto do MX-324, Harry Crosby, 
dirige-o durante uns 4 minutos. A versão operacional denomina-se 
XP-79, mas dado que não é possível ainda desenhar um motor 
suficientemente potente, realiza-se primeiro uma versão 
denominada XP-79B, dotada com motores a reacção atmosféricos. 





-13 de Julho de 1944: Churchill pede a Estaline a sua ajuda para recuperar o material abandonado pelos alemães durante a sua fuga, 
em particular mísseis V-2 e Fieseler F1-103 (V-1). Os restos, situados em Debica, Polónia, perto da fronteira soviética, atraem a 
atenção de Estaline, que ordena a preparação de um grupo de engenheiros, procedentes do instituto NII-1. O grupo começará a 
trabalhar na recolha de materiais a 5 de Agosto, sendo estes transportados para Moscovo a bordo de aviões L1-2. Uma vez na capital, 
é criado um grupo secreto de engenheiros chamado Raketa (míssil), dedicado a estudar a tecnologia alemã do A-4/V-2. Entre os 
membros deste grupo estão Tikhonravov, Pobedonostsev, Isayev, Chertok, Mishim, Pilyugin, etc. Muitos dos restos procedem de 
probas alemãs, de modo que se trata de mísseis destruídos com um estado lamentável que os engenheiros deverão reconstruir e 
reproduzir se possível. Depois de escreverem um relatório final que recomenda copiar a V-2, o grupo Raketa é dissolvido em 
Novembro. 


-27 de Julho de 1944: Korolev e Glushko são por fim libertados 
oficialmente pela polícia NKVD. O centro de trabalho será agora 
rebaptizado como OKB-SD, dedicado à construção de motores 
especiais. Korolev actuará como ajudante de Glushko. Os motores 
de propolente líquido desenvolvidos (RD-1 KhZ, RD-2 e RD-3), 
serão acoplados a aviões caça desenhados por Lavochkin, Sukhoy 
e Yakovlev. 


-Agosto de 1944: É publicado o relatório final de Sânger e Bredt 
sobre o seu bombardeiro antipodal. 


-14 de Agosto de 1944: Seguindo as instruções do contrato de 
Junho, o Projecto ORDCIT inicia o desenvolvimento de um míssil 
guiado de propolentes líquidos. No caminho para este objectivo, 
começa-se por definir um protótipo que receberá a designação XF36 L 20.000. Terá uma massa de 5 toneladas, um motor de cerca de 
8.000 kg de impulso (maior que qualquer outro motor disponível nos EUA) e um alcance de entre 48 e 64 km. Sem conhecer as 
características exactas da V-2 alemã, coloca-se em dúvida que um veículo assim possa ser lançado verticalmente. Perante as 
incógnitas, inicia-se o desenvolvimento de dois motores, um alimentado pela pressão de um gás, e o outro por meio de uma bomba. 
O primeiro será instalado no míssil Corporal-E, e o outro no Corporal-F. Será contratada a la firma Sperry para desenhar 
conjuntamente com o Jet Propulsion Laboratory um sistema que permita a orientação remota. 





-6 de Setembro de 1944: Primeira utilização operacional (em guerra) da V-2 alemã. Neste dia são lançados dois exemplares do míssil 
em direcção a Paris. Um impacta aparentemente sobre a cidade e o outro fora dela. Outras fontes indicam que ambas tentativas 
resultam em falhanços e que o primeiro impacto com êxito (sobre Londres) terá lugar ao terceiro lançamento, dia 8. 


-8 de Setembro de 1944: A terceira V-2 é lançada sobre Londres desde Holanda, caindo sobre o subúrbio de Chiswick. É possível 
que a terceira missão estivesse dirigida na realidade para Paris, e que este seja o quarto ou quinto intento. Em todo o caso, neste dia 
são lançadas pelo menos duas V-2. A sua carga baseia-se numa cabeça cuja massa alcança 1 tonelada (250 kg para a peça e o resto 
para o explosivo Amatol). Desde este momento, seguirão milhares de V-2 (4.320 até 27 de Março de 1945, mais umas 600 para 
treino das tropas). No total construir-se-ão mais de 10.000 mísseis. 


-8 de Setembro de 1944: Os militares norte-americanos produzem em somente seis dias uma cópia da V-1 alemã, a partir de peças 
capturadas, o que permite descobrir os seus pontos fracos e aprender a lutar contra elas. 
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-Outubro de 1944: O Departamento de Guerra dos EUA divide os mísseis em duas categorias 
(de cruzeiro e balisticos). Os primeiros usam a sustentação aerodinâmica para dar forma à sua 
trajectória, enquanto que os segundos seguem uma rota inercial. 


-Outubro de 1944: Frank Malina, o engenheiro do Jet Propulsion Laboratory, viaja para a 
Europa donde examinará os restos da V-2 que se desviou e caiu na Suécia. Também visita as 
rampas de lançamento das V-1 na França, em Novembro. 


-14 de Outubro de 1944: Korolev propõe o desenvolvimento de mísseis de largo alcance de 
combustível sólido. Trata-se dos D-1 (sem guia) e D-2 (alados e guiados), baseados em 
trabalhos anteriores realizados no centro NII-3, em concreto no projecto 217. O primeiro 
poderia alcançar os 60 km e o segundo cerca de 115, isto é, comparáveis em certo modo à V-2 
alemã. Korolev chega a propor usar o D-2 para um voo tripulado. 


-Novembro de 1944: Alemanha ataca 
Antuérpia com centenas de mísseis 
Rheinbote. O seu principal interesse 
reside em que se trata de um míssil de 
vários estágios, o primeiro usado na 
batalha. É pequeno e pouco fiável. 





-1 de Novembro de 1944: E oficialmente estabelecido o Jet Propulsion 
Laboratory. 


-15 de Novembro de 1944: O US Army contrata a empresa General Electric para 
que inicie o projecto Hermes. O seu objectivo é desenvolver e ensaiar mísseis 
balísticos. GE 1rá elaborar um plano no qual se destacarão três modelos: Hermes 
Al, A2 e A3. Mas o seu primeiro trabalho será o teste das V-2 que os aliados 1rão capturar dentro de alguns meses, e a aplicação 
dessa tecnologia ao projecto. 





-Dezembro de 1944: Os soviéticos ensaiam a sua própria versão da V-l1. 


-Dezembro de 1944: Tikhonravov e Ivanov apresentam ao Instituto de Física P.N. Levedev (FIAN), um plano para construir um 
foguetão sólido capaz de alcançar 40 km de altitude, com o objectivo de estudar os raros cósmicos. Com um peso de 87 kg, estaria 
formado pela combinação de vários mísseis Katyusha RS-132. Teria três etapas e quatro metros de comprimento, e poderia enviar 
cerca de 15 kg de instrumentos à altitude indicada. O foguetão terá a designação de VR-210. 


-1 de Dezembro de 1944: É lançado o primeiro exemplar do míssil 
Private-A (XF 108S1000-A). Trata-se do primeiro míssil do Jet 
Propulsion Laboratory, neste caso impulsionado por propolentes 
sólidos. Serão utilizados 24 foguetões desde o dia 1 a 16 de Dezembro. 
O seu objectivo é proporcionar dados experimentais sobre os efeitos de 
um impulso sustentado num míssil estabilizado por aletas fixas, e sobre 
a utilização de um acelerador para o lançamento. Os testes efectuam-se 
desde Leach Spring, no deserto de Mojave. O alcance máximo é de 17 
km. Apesar do seu carácter experimental, os Private-A serão os 
predecessores dos futuros Sergeant, Polaris, Minuteman e Poseidon. 





-13 de Dezembro de 1944: Decide-se usar um motor de foguetão no 
programa XS-1, o futuro avião supersónico norte-americano. 


Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um escritor freelancer e divulgador científico desde 1989, 
especializando-se em temas relacionados com a Astronáutica e Astronomia. Pertence a diversas associações espanholas e 
internacionais, tais como a Sociedad Astronómica de Esparia y América e a British Interplanetary Society, tendo colaborado com 
centenas de artigos para um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e as espanholas Muy Interessante, Quo, 
On-Off, Tecnología Militar, Universo e Historia y Vida. Actualmente elabora semanalmente o boletim gratuito “Noticias del 
Espacio”, distribuído exclusivamente através da Internet, e os boletins “Noticias de la Ciencia y la Tecnologia” e “NC&T Plus”, 
participando também na realização dos conteúdos do canal científico da página “Terra”. 
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Estatísticas do Voo Espacial tripulado 


Esta secção do Em Órbita será dedicada a estabelecer as estatísticas relacionadas com o programa espacial tripulado em geral. 


Os 10 mais experientes 





Sergei Konstantinovich Krikalev (Soyuz TM-7; Soyuz TM-12; STS-60; STS-80; Soyuz TM-31; Soyuz TMA-6) 
Tempo total de voo: 803d 09h 33m 29s 


Sergei Vasilyevich Avdeyev (Soyuz TM-15; Soyuz TM-22: Soyuz TM-28) 
Tempo total de voo: 747d 14h 14m 11s — 14 de Fevereiro de 2003 


Valeri Vladimirovich Polyakov (Soyuz TM-6; Soyuz TM-18) 
Tempo Total de voo: 678d 16h 33m 36s — 1 de Junho de 1995 


Anatoli Yakovlevich Solovyov (Soyuz TM-5: Soyuz TM-9; Soyuz TM-15; STS-71; Soyuz TM-26) 
Tempo total de voo: 651d 00h 02m 00s — 2 de Fevereiro de 1999 


Alexander Yurievich Kaleri (Soyuz TM-14; Soyuz TM-24; Soyuz TM-30; Soyuz TMA-3) 
Tempo total de voo: 610d 03h 40m 59s 


Victor Mikhailovich Afanasyev (Soyuz TM-11; Soyuz TM-18; Soyuz TM-29; Soyuz TM-33) 
Tempo total de voo: 555d 18h 28m 48s — 177 de Abril de 2006 


Yuri Vladimirovich Usachyov (Soyuz TM-18; Soyuz TM-23; STS-101; STS-102) 
Tempo total de voo: 552d 22h 19m 12S — 5 de Abril de 2004 


Musa Khiramanovich Manarov (Soyuz TM-4; Soyuz TM-11) 
Tempo total de voo: 541d 00h 28m 48s — 23 de Julho de 1992 


Alexander Stepanovich Viktorenko (Soyuz TM-3; Soyuz TM-8; Soyuz TM-14; Soyuz TM-20) 
Tempo total de voo: 489d 0lh 40m 48s — 30 de Maio de 1997 


Nikolai Mikhailovich Budarin (STS-71; Soyuz TM-27; STS-113) 
Tempo total de voo: 444d 01h 26m 24s — 7 de Setembro de 2004 


As datas após o “Tempo total de voo” indicam a altura em que deixou o activo. 
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Os 10 voos mais longos 
Soyuz TM-18 (Mir EO-15/16/17) 


De 8 de Janeiro de 1994 (Soyuz TM-18) a 22 de Março de 1995 (Soyuz TM-20) 


Sergei Vasilyevich Avdeyev 


379d 14h 24m 00s Soyuz TM-28 (Mir EO-26/27) 


De 13 de Agosto de 1998 (Soyuz TM-28) a 28 de Agosto de 1999 (Soyuz TM-29) 


Musa Khiramanovich Manarov 365d21h 36m 00s 


Soyuz TM-4 (Mir EO-3) 


De 21 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-4) a 21 de Dezembro de 1988 (Soyuz TM-6) 


Vladimir Georgievich Titov 


365d 21h 36m 00s Soyuz TM-4 (Mir EO-3) 


De 21 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-4) a 21 de Dezembro de 1988 (Soyuz TM-6) 


Yuri Viktorovich Romanenko 


326d 12h 00m 00s Soyuz TM-2 (Mir EO-2/3) 


De 5 de Fevereiro de 1987 (Soyuz TM-2 Ja 29 de Dezembro de 1987 (Soyuz TM-3) 


Sergei Konstantinovich Krikalev 311ld 19h 12m 00s 


Soyuz TM-12 (Mir EO-9/10) 


De 18 de Maio de 1991 (Soyuz TM-12) a 25 de Março de 1992 (Soyuz TM-13) 


Valeri Vladimirovich Polyakov  240d 21h 36m 00s 


Soyuz TM-6 (Mir EO-3/4) 


De 29 de Agosto de 1988 (Soyuz TM-6) a 27 de Abril de 1989 (Soyuz TM-7) 


Leonid Denisovich Kizim 


237d 22h 4Im 22s Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 


De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 11 de Abril de 1984 (Soyuz T-11) 


Vladimir Alexeievich Solovyov 


237d 22h 4Im 22s Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 


De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 11 de Abril de 1984 (Soyuz T-11) 


Oleg Yurievich Atkov 


237d 22h 4Im 22s Soyuz T-10 (Salyut-7 EO-3) 


De 8 de Fevereiro de 1984 (Soyuz T-10) a 11 de Abril de 1984 (Soyuz T-11) 


Gherman Stepanovich Titov 
Boris Borisovich Yegorov 


Konstantin Petrovich Feoktistov 


Yang Liwei 

Virgil Ivan 'Gus' Grissom 
Malcom Scott Carpenter 
Yuri Alexeievich Gagarin 
Sharon Christa Mc Auliffe 
Gregory Bruce Jarvis 
Michael John Smith 


Anatoli Yakovlevich Solovyov 
Michael Eladio Lopez-Alegria 
Jerry Lynn Ross 

Steven Lee Smith 

Scott Eduard Parazynski 
Joseph Richard Tanner 
Nikolai Mikhailovich Budarin 
Robert Lee Curbeam 

Yuri Ivanovich Onufriyenko 
Richard Michael Linnehan 


Os 10 menos experientes 


ld 01h 18m 00s Vostok-2 

ld 00h 17m 03s Voskhod-2 

ld 00h 17m 03s Voskhod-2 

0d 21h 21Im 36s Shenzhou-5 

Od 05h Osm 37s MR-4 Literty Bell-7 
Od 04h 56m 05s MA-7 Aurora-7 

Od 01h 48m 00s Vostok-1 


Od 00h OIm 13s 
Od 00h OIm 13s 
Od 00h OIm 13s 


STS-51L Challenger 
STS-51L Challenger 
STS-51L Challenger 


Os 10 mais experientes em AEV 
77h 4Im-— 16 
67h 4Im — 10 
58h 27m — 9 
49h 34m — 7 
46h 36m — 7 
46h 30m — 7 
44h 14m — 9 
45h 40m — 7 
43h l4m— 8 
43h 05m-— 6 


Cosmonautas e Astronautas (30/Set/2009) 


Segundo a FAI 509 


Segundo a USAF 513 


Cosmonautas e Astronautas em órbita 
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Número de cosmonautas e astronautas por país (em órbita) 


o Rússia 


Estados Unidos 323 





Checoslováquia 1 





Polónia l 
Alemanha 10 
Bulgária 2 
Hungria l 
Vietname l 
Cuba l 
Mongólia l 
Roménia l 
França 9 
Índia l 
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103 E Canadá 9 


Arábia Saudita 1 


Holanda 2 
México | 
Síria | 


Afeganistão | 


Japão 6 


Reino Unido | 


Áustria l 
Bélgica z 
Suiça l 
Itália 5 
Ucrânia l 
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Espanha 


Eslováquia 


África do Sul 


Israel 


China 


Brasil 


Suécia 


Malásia 


Coreia do Sul 


TOTAL — 504 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (Les) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em 
segundos e equivale ao tempo durante o qual Ikg desse combustível consegue gerar um impulso de 10N (Newton). É medido 
dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso especifico maior será 
o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada pelo 
motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kof 
( - tkg/9)) Ts 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o valor 
do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível sólido não 
podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de operação para 
uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num determinado estágio. É 
necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é bastante superior ao tempo 
de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso especifico medido ao nível do mar. 


Orbita de transferência — E uma órbita temporária para um determinado satélite entre a sua órbita inicial e a sua órbita final. Após o 
lançamento e a sua colocação numa órbita de transferência, o satélite é gradualmente manobrado e colocado a sua órbita final. 


Órbita de deriva — É o último passo antes da órbita geostacionária, uma órbita circular cuja altitude é de aproximadamente 36000 
km. 


Fracção de deriva — É a velocidade de um satélite movendo-se numa direcção longitudinal quando observado a partir da Terra. 


Órbita terrestre baixa — São órbitas em torno da Terra com altitude que variam entre os 160 km e os 2000 km acima da superfície 
terrestre. 


Órbita terrestre média — São órbitas em torno da Terra com altitudes que variam entre os 2000 km e os 35786 km (órbita 
geostacionária). São também designadas órbitas circulares intermédias. 


Orbita geostacionária — São órbitas acima do equador terrestre e com excentricidade O (zero). Visto do solo, um objecto colocado 
numa destas órbitas parece estacionário no céu. A posição do satélite irá unicamente ser diferenciada pela sai longitude, pois a 
latitude é sempre 0º (zero graus). 


Órbita polar — São órbitas nas quais os satélites passam sobre o perto dos pólos de um corpo celeste. As suas inclinações orbitais 
são de (ou aproximadas a) 90º em relação ao equador terrestre. 


Delta-v — Em astrodinânica o delta-v é um escalar com unidades de velocidade que mede a quantidade de «esforço» necessário para 
levar a cabo uma manobra orbital. E definido como 


Av= |[—d 
Ft IM 
Onde T é a força instantânea e m é a massa instantânea. Na ausência de forças exteriores, e quando a força é aplicada numa direcção 
constante, a expressão em cima simplifica para 


= fla dt = |vy — vo| 


Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N5O4 consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogénio. No seu estado puro o N50, contém menos de 0,1% de 
água. O N,O, tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase sólida. Este 
oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto inflamará 
materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. O N,O,4 é 


, que é simplesmente a magnitude da mudança de velocidade. 
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fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura de combustão. 
Grande parte da água condensada é expelida e os gases ainda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em dióxido de 
nitrogênio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de nitrogênio puro. 
Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMEH ((CH;)NNH,) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um líquido altamente 
tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. É completamente miscível com a 
água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus vapores são 
altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/em” , sendo o seu 
ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e não 
tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao choque, 
a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso pode formar 
misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a electricidade estática, 
chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de destilação. Tem uma 
densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH, é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH, é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido altamente 
inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O hidrogénio gasoso é 
purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os óxidos metálicos 
catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não pode 
ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/cm”, sendo o seu ponto de congelação a - 
259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um 
potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amônia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de 
amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. É o menos solúvel de todos 
os sais de amónia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastromtestinal e a sua inalação causa 
irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar irritação. 
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